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Resumen 
 
En este presente trabajo de tesis se presenta el diseño de varios bancos de prueba 
con la capacidad de medir variables que resultan útiles para el estudio de algunos 
elementos aerodinámicos. El desarrollo de los bancos de pruebas a diseñar estará 
basado en elementos tecnológicos apropiados para cada uno de los bancos. Dichos 
bancos, que se presentan en este trabajo, fueron diseñados para trabajar en un 
túnel de viento de circuito cerrado, el cual se encuentra en las instalaciones del 
Centro de Investigación e Innovación en Ingeniería Aeronáutica (CIIIA), 
perteneciente a la Facultad de Ingeniería Mecánica y Eléctrica de la Universidad 
Autónoma de Nuevo León. 
 
Algunos de los bancos de prueba están instrumentados de tal manera que no sólo 
se puede hacer adquisición de datos de las variables a medir, sino que también es 
posible actuar dichos bancos con base a las señales o variables obtenidas en las 
mediciones. 
 
Las características de los bancos de prueba se plantearon a partir de una 
integración funcional y espacial de los distintos elementos mecánicos, eléctricos y 
la adquisición de datos para su posterior procesamiento y análisis. Estos elementos 
forman sistemas y sub-sistemas que son analizados con el fin de cumplir con los 
requerimientos necesarios para su aplicación [1].  
 
A manera de ejemplo de la aplicación de los bancos de pruebas se presenta el 
desarrollo, caracterización y el desarrollo de nuevas aplicaciones para el sistema de 
propulsión de un micro-vehículo aéreo no tripulado. Los resultados obtenidos 
muestran que los bancos de prueba presentados en esta tesis son útiles para el 
desarrollo de nuevo conocimiento en el ámbito de la aeronáutica. 
  
 
Capítulo 1. Introducción 
 
 
1.1 Antecedentes sobre el estudio de vehículos aéreos no tripulados 
 
El interés internacional y nacional por los Vehículos Aéreos No Tripulados (VANTs) 
nace debido al surgimiento de necesidades como la vigilancia remota, seguridad y 
de exploración; de tal manera que su utilización cotidiana se hace cada vez más 
una realidad, convirtiendo a estos dispositivos en una necesidad para diversos 
sectores de la sociedad [7-9]. En México la investigación y desarrollo en este rubro 
es muy limitada, aunque existen entidades como la Fuerza Aérea Mexicana y la 
Marina Nacional que han mostrado un alto nivel de interés en el área; tal y como se 
ha expresado en los  Simposios Mexicanos de Vehículos no Tripulados, 
organizados por la Marina Nacional [10]. Considerando lo anterior, una de las líneas 
de investigación que se han establecido como prioritarias en el Centro de 
Investigación e Innovación en Ingeniería Aeronáutica (CIIIA) de la Universidad 
Autónoma de Nuevo León (UANL) es el desarrollo de conocimiento y tecnologías 
innovadoras orientadas a los VANTs.  
 
Aunque en la actualidad el desarrollo de VANTs está viviendo un alto histórico, en 
la mayoría de los casos el proceso de diseño de estos vehículos no sigue un 
riguroso análisis teórico-experimental. Por ejemplo, el diseño muchas veces se 
realiza sin seguir un proceso de estudios y validaciones en túneles de viento, 
indispensables para diseñar aeronaves tradicionales. Por otro lado, el problema no 
sólo consiste en “migrar” los elementos teóricos-experimentales de las aeronaves 
tradicionales a los VANTs ya que estos últimos presentan características que no 
tienen las primeras. Por ejemplo, la ausencia de tripulación abre las posibilidades 
de realizar maniobras que nunca se considerarían en una aeronave tripulada. Otro 
aspecto de notable dificultad es la gran variedad de configuraciones en las que se 
presentan los VANTs, que van desde aeronaves de ala fija hasta vehículos con 
múltiples rotores, híbridos o bio-inspirados (por ejemplo, con alas batientes) que no 
tienen un equivalente en las aeronaves tradicionales. No obstante, estas 
dificultades, existe la necesidad de caracterizar y estudiar a los VANTs para poder 
establecer criterios de diseño, evaluación y estandarización. Por ejemplo en EUA, 
la Federal Aviation Administration (FAA) cuenta ya con los primeros elementos de 
validación y certificación para VANTs tales como el documento de la FAA 
“Airworthiness Certification of Unmanned Aircraft Systems and Optionally Piloted 
Aircraft” publicado apenas en 2013 [11]. El hecho de que estos vehículos aún no se 
encuentren completamente estudiados ni estandarizados abre la oportunidad de 
generar conocimiento de punta más fácilmente que para aeronaves tradicionales. 
En este sentido, los estudios de dinámica de vuelo en túnel de viento son una de 
las herramientas fundamentales para determinar y validar las características de 
cualquier aeronave [12]. Actualmente, en México no se cuenta con la capacidad de 
realizar estudios de aerodinámica experimental a nivel de investigación básica. Esta 
carencia se debe principalmente a la falta de centros de investigación con la 
infraestructura necesaria y a la inexistencia misma de proyectos de investigación 
básica en este rubro.  
 
Dentro del contexto anterior es notable que en el CIIIA se encuentren instalados dos 
túneles de viento, uno de ellos con características suficientes para realizar estudios 
de investigación básica. No obstante, el túnel de viento es sólo uno de los dos 
ingredientes indispensables para poder realizar estudios de dinámica de vuelo; el 
segundo elemento es un banco de pruebas (también conocido como balanza 
aerodinámica) que permita sujetar al modelo de prueba de manera adecuada y que 
cuente también con la instrumentación adecuada para registrar las variables de 
interés. Por otro lado, además del equipo en cuestión (es decir el túnel y la balanza) 
también es necesario desarrollar procedimientos experimentales y de análisis de 
datos, así como un marco teórico que permita utilizar los resultados de dentro del 
contexto de diseño de aeronaves o de validación de las características de 
aeronaves existentes. 
 
 
 
1.2 Antecedentes sobre bancos de caracterización para túneles de viento 
(balanzas aerodinámicas) 
Algunas técnicas y métodos aplicados al túnel de viento son presentadas en [2], 
haciendo énfasis en que los métodos que emplean un modelo oscilatorio o giratorio 
son los más importantes ya que son los más adecuados para medir derivadas 
dinámicas en condiciones de vuelo reales. Aunque la determinación de que banco 
o balanza es mejor está determinado por las características y necesidades 
específicas de los experimentos que el vehículo requiera. Tal y como se muestra en 
[2-3] que a pesar de ser el mismo túnel de viento y mismo modelo se requiere de 
dos dispositivos diferentes para hacer el estudio. Esto permite visualizar la 
importancia no sólo de las características del túnel de viento, sino que también son 
de suma importancia los dispositivos con los cuales se van hacer las mediciones y 
no sólo un dispositivo sino varios con diferentes aplicaciones. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 1. Dispositivo para la medición de fuerzas en Cabeceo (Pitching). Nasa Langley Full Scale Tunnel. Ref [2] 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 2. Dispositivo para la medición de fuerzas de Guiñada (Yaw). Onera Chalais-Meudon. Ref [2] 
El primer aparato de oscilación forzada capaz de medir directamente la totalidad de 
la derivación de amortiguamiento, momento cruzado y momento de acoplamiento 
cruzado provocado por la inclinación y guiñada se construyó en NAE en 1973 [2] 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 3. Aparato de oscilación forzada NAE ref [2]. 
Figura 4. Aparato de oscilación forzada para Cabeceo, Guñada y Alabeo. Onera Modane Tunnel Si. Ref [4]. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 5. Modelo con soporte de 3 ejes, Eidetics Water Tunnel. Ref [5] 
 
 
 
 
 
Figura 6. Modelo BWB con escala del 3% montado para pruebas estáticas en el túnel de viento subsonico de la NASA en 
Langley. Ref [6]. 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 7. Modelo BWB con escala del 3% montado para pruebas estáticas en el túnel de viento subsonico de la NASA en 
Langley. Ref [6]. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 8. Modelo BWB con escala del 3% sometido a pruebas de oscilación forzada en el túnel de viento subsónico de la 
NASA en Langley. Ref [6]. 
Como se pudo observar en las diferentes imágenes mostradas, sobre todo en las 
últimas 3, se corrobora lo que ya se había mencionado anteriormente, que aún y 
teniendo el mismo modelo y el mismo túnel se requiere de dispositivos diferentes 
para lograr un estudio más completo o para encontrar las variables necesarias. 
 
1.3 Antecedentes sobre el estudio de sistemas de propulsión de micro-
vehículos aéreos no tripulados 
 
Uno de los mayores retos al realizar estudios de aerodinámica experimental el 
problema del escalamiento que se presenta debido a que el modelo de prueba por 
lo regular tiene que ser de un tamaño significativamente menor al vehículo real. 
Aunado a esto, se tiene el problema de que las velocidades alcanzables en los 
túneles de viento como los instalados en el CIIIA son bajas (60 m/s máximo). Debido 
a esto se presentan problemas de similitud; es decir, las mediciones obtenidas en 
el túnel de viento tienen que extrapolarse a condiciones muy diferentes a las que se 
tenían cuando se obtuvieron dichas mediciones [12]. 
 
Considerando lo anterior, el estudio de los micro vehículos aéreos no tripulados 
(MVANT) se hace atractivo ya que es posible utilizar modelos de prueba inclusive 
1:1, eliminando los problemas de similitud aerodinámica. 
 
Debido a lo anterior, en esta tesis se propone el estudio avanzado de un MVANT 
como caso de estudio de la aplicación de los bancos de prueba diseñados a lo largo 
de la misma. Como se verá a continuación, el estudio de MVANT utilizando esta 
estrategia se encuentra aún poco reportado y representa una gran área de 
oportunidad para generar nuevo conocimiento científico. 
 
Los MVANT ha ganado atención en los últimos años no sólo para diversas 
aplicaciones tanto civiles como militares. Una gran diversidad de configuraciones 
multi-rotor han sido utilizadas como sistema de propulsión para estos vehículos. 
Aunque los cuadri-rotores tienen una de las configuraciones más comunes [13-15], 
existen muchas otras no tan conocidas. Por ejemplo, en [16-18] se estudian diversas 
configuraciones con tres rotores, mientras que en  [19] un se presenta un vehículo 
con un sólo propulsor de ducto. Adicionalmente, existen otros sistemas de 
propulsión rotativa que se utilizan para los MVANT como los ciclo-cópteros 
presentados en [20]. Esta gran variedad de sistemas de propulsión introduce la 
necesidad de contar con herramientas de análisis y experimentación apropiadas. 
Aunque las propiedades típicas de los sistemas de propulsión basados en hélices 
ya son bien conocidos, su comportamiento en configuraciones no convencionales 
no lo son.  
 
Por otro lado, para poder ajustar los diversos sistemas del vehículo normalmente se 
requieren vuelos de prueba. Sin embargo, una metodología de diseño adecuada 
demanda el uso de modelos y herramientas matemáticas adecuadas que permitan 
determinar las propiedades dinámicas del vehículo antes de realizar vuelos prueba 
reales. Esto permite reducir costos, mano de obra y riesgos. Así mismo, los sistemas 
de navegación y control, que son cruciales para asegurar la seguridad y 
confiabilidad, están íntimamente relacionados con los sistemas de propulsión [21-
24]. Por ejemplo, el cuadri-rotor tradicional utiliza la estrategia de activación para 
sus rotores mostrada en la Figura 9. Es decir, para poder inducir el momento 
rotacional deseado (los dos primeros casos) o fuerza de elevación (tercer caso) las 
cuatro hélices se deben activar en un patrón específico. En contraste, nuevas 
configuraciones de cuadri-rotores requieren estrategias de activación diferentes 
aunque conserven el mismo número de rotores [21-24]. En este contexto queda 
claro que es necesario tener un conocimiento profundo del sistema de propulsión 
para ajustar los algoritmos de navegación del vehículo. El desconocimiento de este 
sistema incrementará el número de vuelos de prueba necesarios para poder realizar 
un buen ajuste de estos algoritmos. 
 
 
 
 
Figura. 9. Patrón de activación de las hélices de un cuadri-rotor convencional (una flecha indica una mayor velocidad de 
rotación) 
 
Los sistemas de propulsión de los vehículos multi-rotores son uno de sus más 
complejos componentes debido a los numerosos fenómenos que se ven 
involucrados; tales como la aerodinámica, desbalances mecánicos y la geometría 
del vehículo. No obstante, dentro el contexto de los MVANT, el sistema de 
propulsión es aproximado por modelos sobre simplificados que ignoran importantes 
factores. Más aun, incluso para estos modelos simplificados no existe un 
procedimiento estandarizado para su caracterización. El procedimiento más 
comúnmente encontrado en la literatura consiste en caracterizar cada motor-hélice 
de manera individual y asumir que la suma de las propiedades individuales de todos 
los rotores es una representación adecuada del sistema de propulsión global [21-24
].  Este procedimiento deja de fuera fenómenos importantes tales como la 
interacción entre las hélices y desbalances, los cuales al ser desconocidos puede 
ser dañinos para el desempeño fina del vehículo. Más aún, los efectos de la 
dirección y velocidad de desplazamiento de vehículo también han sido poco 
reportados.  
 
Aunque las prácticas anteriormente descritas pudieran estar justificadas por que las 
dinámicas no modeladas pudieran ser despreciables, aún sería necesario verificar 
experimentalmente si este es el caso y bajo qué condiciones se cumple. Una opción 
para atacar el problema es estudiar de manera teórica y experimental todos y cada 
uno de los fenómenos físicos involucrados en el sistema de propulsión y combinar 
dicho conocimiento para proponer un modelo global. Esta metodología puede ser 
útil para ganar un conocimiento muy profundo del sistema de propulsión y sus 
propiedades. Sin embargo, involucra una inversión de recursos considerable. Otra 
estrategia consiste en tratar de caracterizar el sistema de propulsión completo a 
partir de las observaciones experimentales; es decir, una estrategia de modelado 
fenomenológico. De esta forma se puede obtener un buen conocimiento global del 
desempeño final del sistema invirtiendo una cantidad de recursos y tiempo mucho 
menor. Debido a la naturaleza de los MVANT, que normalmente involucran menores 
recursos de inversión durante su etapa de diseño, el método de modelado 
fenomenológico resulta más atractivo. Resultados preliminares en este sentido se 
obtuvieron con uno de los bancos de pruebas diseñados a lo largo de esta tesis y 
se reportaron en [28]. En este reporte se mostró cómo es posible caracterizar el 
sistema de propulsión de un MVANT en condiciones estacionarias (sin considerar 
ráfaga de viento externas). Sin embargo, no se pudieron generar mayores 
conclusiones debido las condiciones estacionarias utilizadas. 
 
El problema de modelado de hélices ha sido bien estudiado y existen modelos bien 
conocidos reportados en referencias clásicas tales como [30-31], [38-39]. Sin 
embargo, para el diseño de sistemas de navegación y control para los MVANT se 
prefiere el modelo simplificado mencionado anteriormente que tiene una estructura 
simplificada que desprecia los efectos del flujo de aire y donde cada hélice se 
caracteriza por separado. Así mismo en este modelo, denominado en esta tesis 
como el modelo de propulsión tradicional (MPT), la fuerza de empuje y arrastre de 
las hélices se modelan como mapeos lineales de la potencia del motor. En 
contraste, en [40] se caracterizó una sola hélice para MVANT en un túnel de viento 
y se encontró que las propiedades del flujo tienen un efecto significativo sobre las 
propiedades de la hélice. Esto muestra que existe la necesidad de mejores modelos 
para el diseño de sistemas de control y simulación dinámica de MVANT. 
 
Dentro el contexto anterior, se encuentran reportados recientemente modelos 
mejorados del sistema de propulsión para MVANT. Algunos de estos modelos están 
basados en a la teoría clásica de hélices. Por ejemplo, en [41] se utiliza CFD (por 
sus siglas en inglés) para obtener las propiedades típicas de hélices de MVANT. 
Notables contribuciones se pueden encontrar en [42-45] donde se discute como 
aplicar la teoría clásica de hélices para los MVANT. En esos reportes los autores 
muestran que las características particulares de los MVANT, tales como bajo 
número de Reynolds y altos ángulos de ataque, requieren atención especial. Sin 
embargo, debido a la complejidad numérica, es muy difícil integrar estos modelos 
con los modelos típicos de dinámica de vuelo (utilizados para el diseño de los 
sistemas de navegación). Por otro lado, también existen reportes de modelos de 
propulsión desarrollados deliberadamente para el diseño de controladores y la 
evaluación de la dinámica de vuelo de MVANT. Por ejemplo, en [46] se utilizan 
mapeos no-lineales del MPT, Sin embargo, se siguen ignorando las propiedades 
del flujo. Una contribución más reciente si considera estas propiedades mediante la 
utilización de la teoría de momento del elemento (BEM por sus siglas en inglés) [47
]. Es notable en los dos casos antes mencionados la estructura del modelo de 
propulsión sigue siendo la utilizada en el MPT. Esto indica que la estructura de este 
modelo es preferida para las aplicaciones de diseño de controladores y de dinámica 
de vuelo. 
 
En esta tesis se propone y estudia un nuevo modelo para el sistema de propulsión 
para los MVANT que considera las propiedades del flujo, denominado modelo de 
propulsión mejorado (MPM). Las nuevas propiedades del modelo pueden ser 
utilizadas para diversas aplicaciones antes no existentes. Por ejemplo, se propone 
un método para generar una envolvente para el sistema de propulsión. Esto es, el 
rango de operación dentro del cual puede operar el MVANT manteniendo las 
propiedades nominales en su sistema. Otro nuevo elemento del modelo propuesto 
aquí es el efecto que tienen las hélices cuando se encuentran inactivas durante el 
vuelo durante un vuelo horizontal. Esta es una condición nueva que ha sido poco 
estudiada pero que recientemente ha ganado popularidad en vehículos de 
despegue y aterrizaje vertical (VTOL por sus siglas en inglés) con configuraciones 
híbridas. 
 
La mayoría de los MVANT que están diseñados para operar en condiciones 
estacionarias (esto es, en “hover”), son inestables en lazo abierto y requieren 
algoritmos de control que les brinden la estabilidad necesaria [28]. Estos sistemas 
de control se ven afectados por las variaciones y no-linealidades del sistema de 
propulsión. Muchos de estos efectos son capturados por el nuevo modelo de 
propulsión propuesto en esta tesis. Para estudiarlos, en esta tesis se ha integrado 
dicho modelo con el modelo de dinámica de vuelo de un vehículo cuadri-rotor. 
Mediante esta integración se estudia el efecto que tienen las no-linealidades del 
sistema de propulsión realizando simulaciones digitales. En particular, se compara 
el desempeño dinámico del vehículo utilizando el MPT y el MPM. Otro importante 
factor que se estudia es el efecto que las dinámicas del motor eléctrico pueden tener 
sobre el desempeño del vehículo. Los resultados revelan que el MPM captura 
fenómenos clave que el MPT ignora. 
 
1.4 Hipótesis 
Es posible diseñar y construir bancos de pruebas para túneles de viento que 
permitan realizar experimentos de caracterización de los parámetros estándares de 
vehículos así como realizar estudios con configuraciones no convencionales. 
 
1.5 Objetivos 
 
1.5.1 Objetivos Generales  
Diseñar bancos de prueba para medición de variables aerodinámicas que sean 
útiles para el estudio de los elementos aerodinámicos y de dinámica de vehículos. 
Utilizar uno de estos bancos para estudiar los elementos principales de un vehículo 
aéreo no tripulado. 
 
1.5.2 Objetivos específicos 
1) Diseñar un banco de pruebas ajustable para mediciones estáticas de fuerzas 
aerodinámicas. 
2) Diseñar un banco de pruebas ajustable para mediciones dinámicas. 
3) Utilizar algunos de los bancos de pruebas para estudiar vehículos en dos 
sentidos: a) para caracterización de los parámetros estándares de los 
vehículos, b) para proponer elementos innovadores de estudio de los 
vehículos. 
 
Capítulo 2. Bancos de prueba 
 
Los diseños mecánicos de las diferentes plataformas o bancos de prueba que a 
continuación se presentan se desarrollaron haciendo uso del software de diseño 
SolidWorks™. Y tal como se mencionó en párrafos anteriores dichos bancos son 
para trabajar en un túnel de viento de circuito cerrado que cuenta con un área de 
pruebas con las siguientes dimensiones: el área de la sección transversal cuenta 
con 1m de alto por 1m de ancho y el largo de la cámara de pruebas es de 1.5m. 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 10. Túnel de viento de circuito cerrado en las instalaciones del CIIIA. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 11. Sección de área de pruebas del túnel de viento de circuito cerrado 
 
 
 
2.1 Banco de un Grado de Libertad. 
El diseño del siguiente banco de pruebas se buscaba tener una plataforma en la 
que se pudiera tener la capacidad de medición de parámetros aerodinámicos 
básicos de forma estática a través de la implementación de una celda de carga que 
tuviera los atributos para obtenerlos. 
 
La construcción del banco se manufacturo casi en un 100% con perfiles de aluminio 
extruido tipo Bosch® Rexroth®, ya que la implementación de este tipo de perfiles 
tiene la ventaja de que no es necesario contar con un taller o herramientas 
sofisticadas para poder ensamblarlos, también tienen la ventaja que al sólo 
necesitar unos cuantos tornillos para su ensamble, permite que se pueda cambiar 
la configuración de los mecanismos si un esfuerzo o conocimiento amplio en 
mecánica. 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 12. Ejemplo de algunos perfiles tipo Bosch®Rexroth® 
 
La cámara de pruebas del túnel de viento mencionado anteriormente está 
construida con marcos de acero estructural pero las paredes son de hojas de 
policarbonato de 16mm. Además de que el acceso a la cámara de pruebas es por 
la parte superior del mismo, lo cual dificulta el acceso a la misma. Esta es otra de 
las razones por las cuales se decidió usar este tipo de perfiles ya que como se 
usaría dentro de la sección de pruebas se necesitaba un diseño ligero, seguro y fácil 
de armar o desarmar en caso de ser necesario. 
 
Las características discutidas anteriormente le dan al banco una facilidad de 
portabilidad lo que ayuda no sólo poder hacer uso del mismo dentro del túnel de 
viento sino también a poder hacer uso de la plataforma fuera del túnel; como por 
ejemplo en las instalaciones de los laboratorios de trabajo. 
 
2.1.1 Descripción del Banco de Pruebas. 
El banco estará provisto de un transductor de la familia ATI® Mini40 (Figura 13) por 
lo cual una de las partes más importantes del diseño era el montaje del transductor 
con la estructura propia del banco y que permitiera el ensamble de las herramientas 
necesarias para el montaje del vehículo. 
 
 
 
 
 
 
Figura 13. Modelo 3D del transductor. 
 
Para el ensamble del transductor-estructura y transductor vehículo se tomó en 
cuenta el diseño proporcionado por el fabricante ya que el transductor está provisto 
de barrenos y roscas para este fin. Es decir, teniendo en cuenta que dichos barrenos 
y roscas están orientadas de tal forma que, al momento de diseñar las piezas que 
harían la unión entre las diferentes partes de la plataforma, los barrenos deberían 
quedar alineados con los ejes de medición del transductor y con los del vehículo 
para poder obtener una referencia de medición de las fuerzas y momentos. 
 
Figura 14. Representación de los vectores de fuerza y torque del sensor. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 15. Modelo 3D del Banco de pruebas 
Aunque en la Figura 15 se muestra el banco en su vista isométrica, en la Figura 16 
se muestra en su vista frontal haciendo notar una de las características de este 
banco, la cual es que tiene la capacidad de que el perfil vertical puede variar su 
ángulo con respecto a la vertical esto con la finalidad de poder variar el ángulo de 
incidencia con respecto al flujo de viento en la cámara de pruebas del túnel.  
 
Figura 16. Vista frontal del banco, mostrando la variación del ángulo con respecto al flujo del viento. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 17. Montaje del sistema de sujeción. 
En la Figura 17 se muestra el ensamble del sistema de sujeción de algunas de las 
partes que conforman el banco, nótese que en las últimas imágenes aparece una 
pieza que en la Figura 17 lleva el nombre de “Herramienta de montaje para la 
sujeción del vehículo” se hace la aclaración de que dicha pieza se ha puesto sólo 
de referencia ya que ésta pieza pude ser intercambiada por otro componente o pieza 
que sea requerido según las necesidades ya que cada objeto o vehículo cuenta con 
formas o dimensiones diferentes; sería imposible diseñar una pieza o artefacto 
donde se pudieran colocar todos. Por ejemplo, la herramienta de montaje mostrada 
en la Figura 17 es para la sujeción de un cuadri-rotor. 
 
En las siguientes Figuras 18 y 19 se muestran dos diseños o piezas denominadas 
como herramientas de sujeción. Cada una de ellas esta diseñada para el montaje 
de dos vehículos diferentes; tales como un tri-rotor sólo por mencionar un ejemplo. 
Esto demuestra la versatilidad que este banco ofrece para la realización de pruebas 
estáticas en el túnel de viento. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 18. Herramienta de montaje para la sujeción de un Tri-Rotor 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 19. Herramienta de montaje para la sujeción de una sonda. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
2.2 Banco de pruebas con dos grados de libertad 
La principal característica del este banco de pruebas es que cuenta con la 
capacidad de poder medir la posición del vehículo u objeto en dos ángulos 
diferentes, a estos ángulos les llamaremos: ángulo de guiñada y ángulo de cabeceo 
haciendo referencia a los ángulos de giro de una aeronave convencional. Esto 
considerando que los ángulos que mide el banco están referenciados con respecto 
a la dirección de flujo del túnel de viento. 
 
A diferencia del banco de prueba de un grado de libertad este banco no tiene 
movimientos traslacionales asociados al cambio de orientación y tampoco hace 
medición de fuerzas y momentos ya que sólo está provisto de encoders para saber 
la posición angular de los ejes de giro que corresponden con los ángulos de giro de 
guiñada y cabeceo. 
 
En esta sección sólo se muestran imágenes de los diferentes componentes y piezas 
del banco de prueba (Figuras 20 y 21). En la sección de aplicaciones se mostrará y 
describirá un pequeño ejemplo de sus posibles usos y aplicaciones. La estructura 
de este banco de pruebas también está hecha con perfiles tipo Bosch®Rexroth®. 
En la sección anterior ya se explicó el motivo para el uso de este tipo de perfiles. 
Algunas de las piezas están fabricadas en aluminio 6061 T6 y el resto de las piezas 
se fabricaron haciendo uso de la tecnología de manufactura aditiva, en material PLA 
(ácido poliláctico). 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 20. Banco de prueba de para la medición angular de dos grados de libertad. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 21. Vistas del banco de prueba. 
 
El funcionamiento de las piezas en la Figura 22, que constituye el elemento más 
importante del banco de pruebas, se presenta a continuación: 
 01.- La función de esta pieza es la de hacer la interfaz entre el mecanismo        
del movimiento angular de cabeceo y el encoder. 
 02.- Encoder de medición Angular. 
 03.- Esta pieza tiene dos funciones, la primera función es la de alojar el 
rodamiento para el giro libre de la barra y la segunda función es que esta 
pieza es con la que se hace la conexión con le estructura de perfil tipo 
Bosch® 
 04.- Rodamiento de agujas de 12mm. 
 05.- Esta pieza tiene una función similar a la pieza 03 ya que en ella también 
se alojan los rodamientos para lograr el giro angular de Guiñada. 
 06.- Esta pieza, además de ser el soporte de todo el mecanismo, también 
sirve para el montaje del encoder que mide la posición angular de guiñada. 
 07.- Herramienta de montaje y al igual que en el banco anterior puede tener 
una forma diferente según las necesidades o dimensiones del vehículo u 
objeto a medir. 
 
 
Figura 22. Detalle de los mecanismos principales del banco. 
 
 
 
2.3 Banco de pruebas para mediciones estáticas I. 
El siguiente banco de pruebas está diseñado para obtener mediciones un poco más 
convencionales, las cuales no por eso son menos importantes ya que es necesario 
establecer una base de referencia compatible con mediciones existentes en la 
literatura. El diseño de este banco surge por la necesidad de poder tener u ofrecer 
una configuración más económica que los anteriores eso debido a que los bancos 
de los que anteriormente se habló requieren de equipo de sensores y de equipo de 
adquisición de datos que no son de fácil acceso por sus altos costos. Debido a esto 
se decidió trabajar en el diseño e implementación de esta plataforma para ser 
utilizada en trabajos de investigación o en trabajos con fines educativos sin que eso 
signifique que la plataforma no se es capaz de realizar trabajos de precisión o de 
obtención de datos significativos. Otra de las razones por lo cual se decidió 
desarrollar este diseño es porque los sensores utilizados en los bancos anteriores 
son de mucha precisión, pero con un rango de fuerza y momento limitado, lo cual 
limita su campo de aplicación.  
 
El diseño del presente banco se fundamenta en el uso de celdas de carga 
convencionales en un arreglo tal que haciendo uso de la plataforma se pueden 
obtener mediciones de fuerza traslacional en el rango de los 500N en los tres ejes. 
El arreglo de la sección de medición de las fuerzas está constituido por un arreglo 
de tres celdas de carga dispuestas de tal manera que es posible medir fuerzas en 
los tres ejes perpendicularmente entre sí. 
 
Este arreglo o disposición de las celdas permite, una vez ya instaladas en el túnel 
de viento, que dos de los tres ejes perpendiculares queden paralelos a lo que 
convencionalmente denominamos fuerza de sustentación (Lift en inglés) y fuerza de 
resistencia al avance (Drag en inglés). Con el tercer eje de fuerzas disponible se 
pueden medir cargas laterales ya que en algunos vehículos se pueden producir 
dicha fuerza aerodinámica. 
 
A continuación, en la Figura 23 se muestra el ensamble del arreglo de las tres 
celdas. La ceda de carga que se utilizó en la configuración del arreglo es una celda 
TEDEA 1022. De decidió usar esta celda primeramente por su bajo costo y segundo 
y razón más importante, porque tiene un rango de carga que va de los 3kg hasta los 
200kg. 
Esto es importante porque el diseño del arnés de las celdas permite intercambiar 
las celdas originales por otras de mayor capacidad sin la complicación de modificar 
el diseño principal o de las piezas secundarias. Esto es posible porque el diseño de 
la celda TEDEA 1022 está estandarizado y puede cambiar de rango de carga sin 
cambiar sus dimensiones. Esto se traduce en que el banco de pruebas estaría 
disponible su uso en un rango muy amplio. (30N-2000N) por cada uno de los 3 ejes. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 23. Ensamble del arreglo de las celdas TEDEA 1022. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 24. Celda TEDEA 1022 con capacidad de carga de 15kg. 
 
Otra de las características que hace diferente a este banco de pruebas es que, a 
diferencia de los anteriores, no presenta la dificultad de que se tiene que instalar 
dentro del túnel de viento; así mismo, tampoco es necesario el acceso por la parte 
superior de la cama de pruebas. Esto es debido a que después de ver las 
dificultades antes mencionadas se decidió modificar el área de pruebas del túnel de 
viento para que tuviera un acceso en la parte inferior, así de esta forma ya no es 
necesario que una persona tuviera que estar dentro de la cámara de pruebas para 
la instalación del banco de pruebas o de los ajustes mecánicos o electrónicos que 
este requiriera.  
 
Otro aspecto importante del banco es que cuenta con dos arreglos o ensambles de 
celdas esto con la finalidad de que los datos obtenidos de las mediciones de un 
arreglo puedan ser promediados con las mediciones del segundo arreglo para 
obtener una medición más certera. 
 
Los datos de la medición de las celdas se obtienen mediante el uso de sistemas de 
medición comerciales NSGP/NSHF.  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 25. Indicador de masa NSGP/NSHF 
Una de las desventajas que puede presentar el uso de este tipo de sistemas es que 
se requiere un equipo por cada celda que se tenga, o en su caso un equipo de 
medición por cada eje que se desee medir. 
En la Figura 26 se muestra el modelo CAD de los dos ensambles en la configuración 
que sería usada para instalarse en el túnel de viento. La Figura 27 muestra una 
imagen del arreglo de celdas de manera real ya montadas en la placa que va unida 
a la estructura que va debajo de la sección de pruebas del túnel de viento.  
 
Finalmente, la Figura 28 muestra el diseño CAD de una de las posibles 
configuraciones de uso del banco de pruebas. 
  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 26. Modelo 3D de la configuración ya listo para su uso. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 27. Arreglo de celdas ya instaladas en la placa, listas para su instalación en el túnel de viento. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 28. Montaje del banco en la sección de pruebas del túnel de viento. 
 
 
2.4 Banco de pruebas para mediciones estáticas II. 
Una vez que se ha destacado la funcionalidad y ventajas que presenta el banco de 
pruebas anterior, se procedió a hacer modificaciones para mejorarlo. El proceso de 
mejora del banco sugirió no un rediseño menor del mismo, sino un rediseño más 
profundo. Este nuevo diseño permitiría, entre otras cosas, el robustecimiento de la 
base donde van montados los sensores de fuerza, manteniendo el concepto de 
ponerlo bajo la cámara de pruebas del túnel. 
 
En la sección de aplicaciones se discutirá como al momento de adquirir las señales 
de fuerzas y momentos es normal que aparezcan señales de ruido que se pueden 
atribuir a las vibraciones de la estructura y del propio túnel de viento. Aunque ahí se 
explica que en la banda de frecuencia en la que se encuentra permite eliminar dicho 
ruido para aplicaciones particulares mediante el filtrado a la señal, en el presente 
diseño del banco de pruebas se buscó la manera de eliminar o atenuar estos 
elementos desde el propio diseño del banco.  
 
Una principal diferencia entre los demás bancos de prueba fue que ya no se usaría 
perfiles extruidos de aluminio.  Esto debido a que la estructura primeramente ya no 
iría dentro de la sección de pruebas, lo que brinda mayores opciones para construir 
la base del banco de pruebas con algún otro material que brinde mejores 
prestaciones mecánicas y, entre otras cosas, el costo. El diseño del banco de 
pruebas comienza con la premisa de tratar de que se pudiera poder implementar 
alguno de los sensores de los bancos anteriores logrando con esto el poder reutilizar 
la tecnología ya disponible y mejorar la forma de obtención de los datos. 
 
La construcción de la base del banco se pensó que fuera modular con la finalidad 
que pudiera ser montable y desmontable según las necesidades de 
experimentación, siguiendo esta premisa se decidió hacer la estructura con perfiles 
de acero estructural. Una diferencia también es el cambio de sensor, en el banco 
que se denominó de un grado de libertad se utilizó el transductor ATI® Mini40 y en 
este banco se utilizara el transductor ATI® Mini45 esto con la finalidad de tener un 
rango un poco mayor con respecto a las cargas y momentos. 
 
A continuación, se muestran las imágenes de los diseños terminados del banco de 
pruebas y una breve explicación del funcionamiento de algunas de sus partes, sobre 
todo de las que no se habían utilizado con anterioridad. 
 
Figura 29. Banco de pruebas para mediciones estáticas II 
En la Figura 29 se puede observan un cambio significativo con respecto a los 
bancos anteriores esto es derivado de las diferentes necesidades y también con la 
experiencia adquirida. En la Figura 29 se ve claramente que banco es modular en 
casi todas las secciones lo que permite manipularlo a discreción según las 
necesidades particulares de cada aplicación. En la figura 30 se hace un 
acercamiento de las partes que conforman la sección de medición y de los 
mecanismos indispensables para el buen funcionamiento. También se hace una 
breve explicación de la función de cada uno de ellos. 
 
Figura 30. Detalle de los componentes de medición y mecanismos principales. 
A continuación, se hace una breve explicación de los componentes de la Figura 30. 
 01.- Esta pieza tiene la función de hacer la unión entre la pieza 02 y las placas 
de ensamble para el transductor. Está fabricada en PETG. 
 02.- Barra hueca de fibra de carbono, como se puede observar en la imagen 
esta barra tiene un largo de 1m de altura. Esto es porque una de las 
finalidades del banco es que se pudiera ajustar la altura de la ubicación del 
sensor con respecto al área de la sección transversal del túnel de viento. 
 03.- Mesa superior, se llama así porque en el banco se consideraron dos 
niveles un nivel que es el que se logra con esta mesa y un segundo nivel que 
es cuando se desmonta esta mesa, esto es porque la base inferior está 
preparada para poder alojar la placa de aluminio donde se montan los 
ensambles de los arreglos de las celdas de carga TEDEA 1022. 
 04.- Son un par de abrazaderas que como su nombre lo dice su función es la 
de mantener fija la barra de fibra de carbono para evitar que esta se gire en 
su propio eje, así como también evitar que se desplace hacia arriba o hacia 
abajo. 
 05.- Es un cilindro de acero que cumple la función de ser la interfaz entre la 
pieza 02 y las abrazaderas, este cilindro tiene en su interior un diámetro 
maquinado a la medida de la barra de fibra de carbono, esto ayuda a que la 
barra pueda mantener la verticalidad dentro de la cámara de pruebas del 
túnel de viento. 
 06.- Placa de acero de 0.250”, en un principio se consideró fuera de aluminio 
de 0.125” pero este material y espesor presentó deformación y vibraciones 
producidas por lo que se hizo el cambio de material y espesor. Es 
básicamente donde se soporta todas las piezas que tienen que ver con el 
funcionamiento del banco. 
 07 y 08.- Son placas cuya función es hacer la unión entre la estructura del 
banco y el transductor, esto en consecuencia de que el transductor viene 
provisto de barrenos y roscas que sirven para este fin pero que se tienen que 
diseñar estas piezas para un mejor acceso y rapidez en el montaje. 
 09.- Transductor ATI®Mini45. 
2.5 Banco de pruebas para mediciones dinámicas. 
Hasta este punto se han desarrollado bancos de pruebas para el uso en el túnel de 
viento, todos y cada uno con características diferentes, así como aplicaciones. Se 
tienen bancos de un grado de libertad, bancos estáticos y bancos para medir 
posición angular. Después de todo esto, no fue complicado migrar a la idea de 
realizar el diseño de un banco de pruebas en el que se pudiera no sólo hacer lo que 
los bancos de prueba anteriores sino también poder ofrecer aplicaciones no 
convencionales. Esto llevó a la concepción un banco de pruebas para mediciones 
dinámicas. 
 
Este banco es capaz de no sólo de poder medir variables en una posición, ahora se 
tiene la capacidad de mover el dispositivo de medición a una posición u orientación 
angular que se designe a conveniencia. El banco como primicia se desarrolló para 
su uso en túnel de viento, lo que lleva a pensar en un movimiento angular tomando 
de referencia la dirección de flujo en el interior de la sección de pruebas. No 
obstante, el banco tiene la capacidad de poder ser usado tanto dentro como fuera 
del túnel de viento lo cual le brinda practicidad y portabilidad para otras aplicaciones. 
 
Para la implementación de este nuevo banco se hace uso en su totalidad de todos 
los componentes del banco anterior, a excepción de los componentes denominados 
como placas de unión, por lo que no se hará una descripción de dichos 
componentes, sólo de las nuevas piezas o componentes que se vayan a agregar.  
 
Con el nuevo concepto se tiene movimiento alrededor de los tres ejes cartesianos 
“xyz” pero como su aplicación principal será en aeronáutica, entonces 
denominaremos a estos ejes de manera convencional como cabeceo, alabeo y 
guiñada. 
 
El nuevo diseño estará provisto de encoders para medir la posición angular de cada 
uno de los tres ejes y también tendrá servo-motores para poder cambiar la posición 
angular de manera arbitraria. La complejidad en el nuevo diseño no radicaba tanto 
en el hecho de integrar todos los componentes, sino más bien en integrarlos de una 
manera lo más compacta posible sin sacrificar de manera extrema los movimientos 
naturales de los mecanismos. Esto es debido a que como su aplicación principal 
seria dentro del túnel de viento pues un conjunto de mecanismos de dimensiones 
grandes también afectaría la dirección de flujo. 
 
El desarrollo y diseño de los mecanismos pasaron por una depuración de opciones 
de mecanismos con lo que se concibieron varios diseños, algunos donde se 
buscaba movimiento, otros donde se buscaba optimizar las dimensiones para 
finalmente legar al concepto del prototipo final. 
 
Sin olvidar el principio de diseño de este banco, que es, la capacidad de poder hacer 
pruebas dinámicas teniendo como base el concepto que se llama “Simulación 
Hardware in de Loop” tal y como lo explican en [1]. “Los modelos dinámicos 
relacionan las entradas de control a la respuesta dinámica del sistema”. Estos 
modelos pueden tener un análisis tan simple como una gráfica de la respuesta 
entrada-salida o tan complejo como un conjunto de ecuaciones diferenciales que 
describen la dinámica del movimiento de un sistema. Estos modelos físicos son 
necesarios para muchas aplicaciones aeronáuticas, incluyendo el análisis de 
estabilidad y control de aeronaves, diseño de controladores de vuelo o el análisis 
de la maniobrabilidad de la aeronave. 
 
El concepto de modelado o diseño del nuevo banco pasó por una serie de 
modificaciones, que pareciera que no tendrían nada que ver uno con otro pero que 
sin embargo fueron de una enorme utilidad para poder llegar al concepto final de los 
mecanismos y su funcionalidad. A manera de ejemplo, la Figura 31 muestra la 
evolución de los diseños hasta el diseño final. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 31. Concepto de Diseños previos. 
En la Figura 31 se muestran dos conceptos diferentes de lo que fueron las primeras 
ideas de los mecanismos para la lectura de la posición del movimiento angular. El 
del lado izquierdo tenía un rango de movimiento en los tres ejes amplio, pero 
ocupaba mucho espacio. El diseño del lado derecho es mucho más compacto y 
también tenía un rango de movimiento amplio, pero tenía el inconveniente que los 
movimientos de los ejes no se podían medir con precisión debido al que requería el 
uso de poleas dentadas con lo que perdía un poco de precisión. Además de los 
inconvenientes ya mencionados los dos conceptos sólo presentaban la posibilidad 
de medición angular pero no la opción de poder actuarlos. Lo cual es imprescindible 
para poder considerar un banco con capacidad HIL. 
 
La selección de los actuadores necesarios para lograr el objetivo se basó 
primeramente en que fueran lo más pequeño posibles dentro del rango de precioes; 
sin embargo, conforme se iba avanzando en el diseño, las necesidades de torque 
también fueron aumentando, por lo que la relación del actuador en fuerza-tamaño 
fue muy complicada de encontrar. Se requería un actuador con un torque muy alto 
y de dimensiones reducidas, pero aquí entra el segundo criterio: el costo; lo cual 
limita las posibilidades. Después de revisar las opciones y el costo-beneficio se 
decidió hacer uso de los actuadores AVOX DiGiT 4096 que son servo-motores de 
alto torque y muy bajo tiempo de respuesta (Figura 32). 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 32. Servo (actuador) Savox. 
 
La Figura 32 muestra del lado izquierdo la imagen del modelo 3D del servo-motor, 
este modelo fue utilizado en los ensambles de los mecanismos que se estuvieron 
probando, del lado derecho es la imagen real del servo-motor. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 33. Montaje de los mecanismos para medir y actuar, alabeo y cabeceo. 
En la Figura 33 se muestra por primera vez el ensamble del mecanismo que sirve 
para los movimientos angulares de cabeceo y alabeo. Este subsistema está 
compuesto en cada eje por un servo-motor que sirve de actuador para modificar a 
discreción el ángulo de orientación del modelo, así como por un encoder cuya 
función es medir con precisión el ángulo real del orientación. Este arreglo tiene el 
propósito de que sea posible realizar correcciones de lazo cerrado en la orientación 
del modelo de prueba para mejorar su precisión. Esto también brinda la posibilidad 
de implementar algoritmos de control de tal forma que se puedan programar 
secuencias de movimiento especificadas fuera de línea o incluso en tiempo real de 
acuerdo a las variables y señales que se reciban los sensores. La configuración en 
la que se encuentran los servo-motores y los encoders es tal que los ejes de giro 
quedan colineales, asegurando así que el encoder está detectando el ángulo de giro 
del servo con un mínimo de error. Esto es algo que se logró corregir a lo largo del 
proceso de diseño, ya que en las configuraciones iniciales la incertidumbre de la 
posición era grande. 
 
Por la forma del arreglo y en si por la complejidad misma del ensamble esta pieza 
se tuvo que hacer en secciones para facilitar por un lado su manufactura y por otro 
lado su posterior ensamble. La pieza que en la Figura 33 aparece en color verde es 
el elmento donde se ensambla el encoder. Esta misma pieza tiene un rodamiento 
de soporte con la principal función de que sea este el que cargue el peso y no el 
rodamiento interno del encoder, evintando el desgaste y daño físico al encoder. 
 
Hasta ahora sólo se ha expuesto el movimiento de dos de los tres ejes, el tercer eje 
logra el movimiento con un arreglo similar al anterior pero con la variante de que en 
el montaje anterior los servo-motores no están en movimiento y es el resto de los 
componentes los que logran el movimiento angular. En el caso del tercer eje “z”, o 
guiñada, el servo-motor es el que está en movimiento mientas que las piezas del 
montaje mantienen su posición. Esto es porque la parte del ensamble que hace girar 
el eje “z” también es el responsable de hacer la interfaz de los mecanismos con la 
parte de la base del banco de pruebas. Lo anterior se podía lograr con el arreglo 
propuesto o con otras configuraciones más complicadas que ocupan más espacio. 
Otro aspecto que también hay que mencionar es que es en este elemento es donde 
se carga todo el peso del mecanismo, sin contar el peso de las herramientas, 
vehículos o artefactos que se pudieran llegar a medir. De tal manera que en esta 
sección se hace uso de un rodamiento de bolas de carga axial para así liberar esta 
carga a los servo-motores y a los encoders. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 34. Montaje del mecanismo de giro para el eje “z”. 
 
En la Figura 34 se muestra el ensamble del mecanismo que sirve para lograr el 
movimiento sobre el eje “z”. Aunque en la imagen se puede notar que de igual 
manera como en el ensamble anterior, los ejes del encoder y del servo también 
están alineados, en esta ocasión se encuentran desacoplados por tal motivo que se 
requirió de la pieza marcada como “01” para poder copiar el movimiento de giro de 
la pieza “02” sin perder precisión en la medición. La pieza “02” es la pieza donde se 
aloja el rodamiento de carga axial que lleva todo el peso como ya se mencionó 
antes. La pieza “03” es la encargada de hacer la interfaz entre el mecanismo de 
medición y la base que va debajo de la sección de pruebas del túnel de viento. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 35. Montaje completo de los dispositivos de movimiento y medición. 
 
En la Figura 35 se muestra el ensamble completo de todos los sub-ensambles, se 
puede apreciar que ya incluso está montado el transductor o sensor, también se 
logran ver piezas que corresponden al ensamble del banco anterior, pero como se 
mencionó anteriormente se haría uso casi en su totalidad de dichas piezas.  
 
A continuación, se van a muestran un par de imágenes correspondientes al modelo 
CAD del montaje en su totalidad junto con el área de pruebas del túnel de viento. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 36. Banco de pruebas montado en su totalidad en el área de pruebas del túnel de viento. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Figura 37. Banco de pruebas montado en el área de pruebas del túnel de viento pero con el mecanismo a una diferente 
altura. 
Aunque las dos imágenes anteriores parecen ser iguales, es importante notar que 
en la Figura 36 el dispositivo de medición se encuentra a ras de la parte baja del 
túnel mientras que en la Figura 37 el dispositivo de medición se encuentra 
aproximadamente al centro.  Esta versatilidad se logró gracias a que se está usando 
la estructura del “banco estático II”, el cual tiene la particularidad de que la barra de 
fibra de carbono puede moverse de manera vertical dándole un grado de ajuste 
adicional a este banco. Generalmente se considera que el mejor lugar para la 
experimentación en el túnel de viento es el centro del área transversal de la sección 
de pruebas; pero esto no siempre es así, ya con la experiencia de los experimentos 
realizados durante todo este tiempo, la ubicación de del modelo o vehículo 
dependerá no sólo de la forma del mismo sino también de las variables o 
aplicaciones que se le desee dar. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Capítulo 3. Aplicaciones 
 
 
3.1 Caracterización de sistema de propulsión de multi-rotores 
En esta sección se presenta uno de los resultados principales que se obtuvo con 
los bancos de prueba. Se propone y se caracteriza un nuevo modelo para el sistema 
de propulsión de vehículos multi-rotor. Así mismo, se muestran algunas aplicaciones 
utilizando el nuevo modelo. Esto demuestra la capacidad de generación de nuevo 
conocimiento de los bancos de prueba. 
 
3.1.1 Modelo de un multi-rotor 
Un multi-rotor es un ejemplo básico de un MVANT que actualmente se encuentra 
difundido en muy diversas aplicaciones. La versión de cuatro-rotores (CR) se 
utilizará en esta tesis como un ejemplo para ilustrar las nuevas metodologías de 
diseño y estudio que se pueden utilizar con los bancos de prueba propuestos. 
 
El CR se puede modelar con las ecuaciones de movimiento de cuerpo rígido. 
Considerando las dinámicas traslacionales y rotacionales de un cuerpo rígido con 
un marco de referencia alineado con el vehículo como el que se muestra en la Figura 
38.  
 
 
Figura 38, Vehículo cuadri-rotor. 
 
En este caso las ecuaciones de Newton-Euler en el marco de referencia del cuerpo 
están dadas por [26-28]: 
 b b b bmV m V F          (6) 
  b b b bJ J M           (7) 
donde  TbV u v w  y  Tb p q r   son los vectores de velocidad traslacional y 
angular, [ ]b x y zF F F F   es el vector de fuerzas externas, m es la masa, 
[ ]b p q rM M M M   es el vector de momentos externo,  zJ diag I I I    es la 
matriz de momentos inerciales y I   es la masa de inercia alrededor de los ejes x y 
y mientras que zI   es la masa de inercia alrededor del eje z 
 
En las aplicaciones típicas de los CR es preferible expresar las velocidades 
traslacionales en un marco de referencia Norte-Este-Abajo (NED por sus siglas en 
inglés) denotado con  TeV x y z     . Considerando los ángulos de Euler como 
 T      con secuencia       (guiñada-cabeceo-alabeo) entonces eV  
puede ser expresado como: 
T
e bV R V       (8) 
donde R es la matriz ortogonal compuesta por las rotaciones sucesivas alrededor 
de los ángulos       [26-28]: 
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           
        
     (9) 
 
con  sinxs x  y  cosxc x . La derivada de los ángulos de Euler se puede obtener 
a partir de las velocidades angulares en el marco del cuerpo de acuerdo a la 
siguiente relación [26-28]: 
b R          (10) 
con  tanxt x   y 
1
1 c
0
0
s t t
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s c c c
   
  
   

        
 
El modelo de cuerpo rígido debe ser complementado por con el modelo de 
propulsión.  
 
Las fuerzas introducidas por el sistema de propulsión son: (i) aerodinámicas y (ii) 
giroscópicas. Las fuerzas giroscópicas están dadas por: 
   4 1
1
ˆ 1 ir b i
i
M I k 

          (11) 
donde i   es la velocidad angular de la hélice i [28]. 
 
A continuación se muestra el modelo aerodinámico simplificado del sistema de 
propulsión [28,38,39,43]. Las principales fuerzas y momentos aerodinámicos que 
ejerce cada hélice están representados por iF  y iM   en la Figura 38. Las fuerzas 
iF  se deben principalmente a la fuerza de empuje mientras que los momentos iM  
se deben al arrastre rotacional, ambas pueden ser calculadas como: 
2
2
1
2
1
2
i T i
i Q i
F SC
M SC
 
 


      (12) 
donde S es el área del disco de la hélice, CT es el coeficiente de empuje, CQ es el 
coeficiente del momento reactivo,   es la densidad del aire y i  es la velocidad 
angular de la hélice i. 
 
La teoría clásica de hélices muestra que CT y CQ son principalmente dependientes 
de las propiedades geométricas de la hélice (perfil, cuerda y torcimiento) y de la 
razón de avance: 
2 N
p
VJ D

         (13) 
donde NV  es el flujo relativo alineado con el eje de rotación de la hélice y D es su 
diámetro. 
 
Típicamente CT y CQ puede ser calculado numérica como una función de PJ   
utilizando un algoritmo de BEM tal como el algoritmo PROPID [48]. El 
comportamiento típico de CT y CQ consiste en decrementar a medida que PJ  
aumenta. En [40] se sugiere que CT y CQ se pueden determinar mejor de manera 
experimental, que es el método propuesto en esta tesis.  
 
La velocidad angular i  es una señal variante en el tiempo que depende de 
diferentes factores, incluyendo la fuente de poder del motor y la carga aerodinámica. 
En aplicaciones de MVANT típicas es común que se desprecien los efectos 
transitorios del motor [28]. Considerando esto resulta en: 
i ikV              (14) 
 
donde k es una constante que caracteriza una combinación particular de motor-
hélice y iV  es el voltaje de entrada del motor i. Este último es normalmente provisto 
por un módulo de potencia utilizando una señal de ancho de pulso modulado (PWM 
por sus siglas en inglés) que se representa por una señal de referencia normalizada 
[0, 1]iU   , por lo tanto: 
i dc iV V U                        (15) 
donde Vdc es el voltaje del bus de DC del módulo PWM [29].  
 
Dado que los CR tienen un rango limitado es normalmente seguro asumir que la 
densidad del aire tendrá pocos cambios. Por otro lado, las baterías de Li-ion tienen 
un patrón de descarga donde el voltaje de la celda se reduce a medida que la batería 
se descarga [49-50]. Después una batería totalmente cargada se ha operado se 
presenta una baja de voltaje corto pero rápido seguido de una baja de voltaje 
relativamente lenta durante la mayor parte del ciclo. Finalmente, una segunda baja 
de voltaje rápida justo antes de que se descargue por completo. No obstante, existe 
otros factores que afectan el nivel de voltaje de la batería. En particular, la ecuación 
de Nernst muestra que el voltaje de la celda está dado por [50]: 
lno c
e
RTE E Qz F       (16) 
donde E es voltaje de la celda y T es la temperatura. Esto muestra que el voltaje de 
la batería también se ve afectado por la temperatura. Esto es particularmente 
relevante para MVANT que operen a grandes altitudes. 
 
Aunque el efecto de la batería puede ser importante, existen soluciones técnicas 
para este problema que tratan de manejar el nivel de carga de la batería [51-52]. Es 
decir, es más fácil considerar que el nivel de batería como un problema separado 
que se administra por parte de los algoritmos de control del motor eléctrico. Esto 
permite generalizar más el modelo del sistema de propulsión, al no ser dependiente 
de la batería, que podría cambiar incluso de tecnología o se substituida por un 
generador. Debido a esto en esta tesis se asume un valor Vdc constante. 
 
Combinando las ecuaciones (12)-(15) resulta en: 
2 2
i f dc iF k V U     (17) 
 
donde 212f Tk SC k  es una constante. 
 
Aunque el modelo (17) se utiliza mucho, este desprecia los transitorios del motor. 
En MVANT es común utilizar motores sin escobillas en conjunto con controladores 
electrónicos de velocidad (ESC por sus siglas en inglés). El control de este tipo de 
motores es un tema complejo que amerita un análisis por separado cuyo modelado 
completo requeriría un sistema de alto grado por sí mismo [29]. Sin embargo, en [29
] se discute como un sistema de control de lazo cerrado para un motor eléctrico se 
puede aproximar con aproximaciones de primer orden con retardo. El despreciar las 
dinámicas del actuador es una herramienta de simplificación bien conocida que 
puede ser validada, por ejemplo, utilizando la teoría de perturbaciones singulares 
[53]. En general, se sabe que esta simplificación es válida cuando el sistema 
actuado, en este caso el MVANT, tiene respuestas transitorias más lentas que las 
del actuador. 
  
Debido a lo anterior, el modelo simplificado (17) será utilizado para evaluar las 
propiedades aerodinámicas estacionarias, mientras que para la evaluación de las 
dinámicas del motor se utilizará el siguiente modelo: 
( ) ( )( ) 1
dT si
i
i
s ek k g sV s s



       (18) 
donde ( )i s  y ( )iV s  son las transformada de Laplace la velocidad y el voltaje de 
entrada del motor i,   la constante de tiempo del motor y  dT  es un retardo 
introducido por el protocolo de comunicaciones con el ESC. Típicamente los ESC 
para aplicaciones de MVANT permiten comunicaciones de hasta 500Hz. En este 
caso la máxima tasa de transferencia fue utilizada, por lo cual  dT  es un ciclo o 2ms. 
La función de transferencia  ( )ig s  trata de modelar aproximadamente todas las 
propiedades transitorias de la combinación motor-hélice.  
 
Combinando las ecuaciones (12),(15) y (18) se obtiene un modelo de la fuerza de 
empuje mejorado, similar a (17) pero que contiene los efectos transitorios: 
2
2
( ) ( )( )
i
f dc i
i
F s k V g sU s       (19) 
 
Adicionalmente a la fuerza de empuje, el momento reactivo se puede modelar de 
manera similar, resultando en el siguiente modelo simplificado: 
2 2
i m dc iM k V U            (20) 
donde km es una constante similar a kf. 
 
De manera similar a la fuerza, se puede considerar la aproximación dinámica del 
motor, lo cual resulta en:  
2
2
( ) ( )( )
i
m dc i
i
M s k V g sU s       (21) 
En el caso de vehículos de rotor basculante “tilt-rotor”, las fuerzas y momento deben 
rotarse al marco de referencia del cuerpo utilizando: 
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cos( ) sin( )
i i
i i
z i x i
r i p i
F F F F
M M M M
 
 
  
       (22) 
donde   es el ángulo  basculante del rotor de tal manera que 0     y 90    
indican que la hélice está alineada con el eje -z y x respectivamente. 
 
Considerando las ecuaciones (19)-(22) y recordando la orientación de las hélices 
en el CR (Figura 38), resulta que las fuerzas bF   y momentos  bM   ejercidos por el 
sistema de propulsión sobre el CR son: 
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    (23) 
 donde 2 2 2 21 2 1 1( ) ( ) ( ) ( )[ ]U s U s U s U s •U , 1 2 3 4( ) { ( ), ( ), ( ), ( )}G s diag g s g s g s g s , t fk k   es 
una constante que calcula el momento que produce cada fuerza de empuje y 
0x yF F   debido al alineamiento del sistema de propulsión. En este caso las 
fuerzas y momentos estacionarias están modeladas por la matriz constante P, 
mientras que las dinámicas transitorias de los motores están modeladas por G(s). 
 
El modelo (23) tiene diversas ventajas: (i) comprende la mayor parte de los 
fenómenos a modelar en tres constantes fáciles de medir, (ii) la matriz P es 
invertible, de tal manera que es posible calcular los índices PWM necesarios para 
obtener las fuerzas y momentos deseados. No obstante, este modelo sufre de varias 
limitaciones, principalmente: 
 Carece de los momentos inducidos por el fenómeno conocido como “blade 
flapping” debido a la velocidad traslacional del vehículo [30]. 
 No considera desalineamientos de los rotores y de las hélices. 
 No considera el desbalance en el arrastre que aparece cuando el vehículo 
se desplaza, conocido como “lead-lag” [29]. 
 No considera los efectos de la velocidad y dirección del flujo de aire, aunque, 
como se comentó, estos efectos son bien conocidos, su caracterización 
requiere estructuras más complejas. 
 Interacción entre hélices que puede aparecer en los vehículos multi-rotores. 
Ha sido bien establecido que existe un alto grado de interacción en 
configuración bien conocidas como la hélices coaxiales [32-33] y en tándem 
[34-35]. No obstante, los MVANT tienen configuraciones poco 
convencionales que no han sido bien estudiadas en este sentido. La 
interacción para cada sistema particular puede ser muy compleja y no 
aplicable a otras configuraciones [36]. 
 
 Adicionalmente a la fuerza de empuje y al momento reactivo, cada hélice puede 
producir una fuerza normal NP  y un momento de guiñada pN   conocidos como 
factor-P. Estas fuerzas y momentos, se producen cuando el eje de la hélice no se 
alinea completamente con el flujo, lo cual es lo más común en los MVANT. En 
realidad, estos vehículos están sujetos a un amplio rango de ángulos de flujo. En 
[38,43] se muestra que estos efectos se pueden modelar con: 
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   (24) 
donde jb  es el factor de solidez de la hélice (área de la pala/área del disco),    es 
el ángulo de ataque de la hélice, dC  es el coeficiente de arrastre del perfil alar de la 
hélice y lC  es el coeficiente de levantamiento.  
 
La discusión previa muestra que un modelo que considere la orientación de flujo 
para un multi-rotor utilizando los elementos clásicos del modelado de hélices puede 
generar una estructura muy compleja [36]. Esto es un problema porque la mayoría 
de los algoritmos de control están basados la parte estática del modelo (23) u otras 
simplificaciones similares [28]. Por lo tanto es de interés determinar si el modelo 
(23) es capaz de describir de manera adecuada el comportamiento del sistema de 
propulsión y en qué condiciones. Debido a lo anterior, la utilización de bancos de 
prueba experimentales para un proceso de caracterización fenomenológico del 
vehículo completo se propone como una alternativa viable para la obtención de 
modelos mejorados. 
 
3.1.2 Modos de vibración del banco de pruebas 
En la sección 2 se describe a detalle el diseño del banco de pruebas utilizado para 
la caracterización del CR en la presente sección. A continuación, sólo algunos 
aspectos relevantes para esta aplicación serán mencionados. 
 
Todo banco de pruebas para medición de fuerzas y momentos está sujeto a los 
efectos nocivos de las vibraciones estructurales propias del banco. Es decir, 
además de las del vehículo a prueba. La interacción de estas vibraciones con las 
del vehículo y las que introduce el propio sistema de propulsión complica el análisis 
de las mismas.  
 
Un método bien conocido para poder separar estos efectos consiste en utilizar filtros 
que eliminen bandas de frecuencia particulares. No obstante, el éxito de esta 
estrategia depende del hecho de que las bandas de frecuencia de los modos de 
vibración del banco de pruebas no interfieran con los del vehículo a prueba. 
 
En el caso particular, una versión preliminar del banco pruebas (pero con las 
mismas características estructurales) se estudió en [25]. En donde se mostró que sí 
existe interacción entre las vibraciones introducidas por los motores/hélices y el 
banco de pruebas, pero que sin embargo esto ocurre en una banda de frecuencia 
que no es relevante para la dinámica de vuelo del vehículo. El resultado principal se 
resume en la Figura 39, donde se muestra el contenido frecuencial (espectro de 
potencia) de las vibraciones del banco sujeto a diversas velocidades en el sistema 
de propulsión. 
 
Figura 39, Espectro de fecuencia de las vibraciones del banco de pruebas [25]. 
Esta figura muestra claramente como los modos de resonancia del banco (los 
componentes de alta amplitud alrededor de los 30-40 Hz) se encuentran fuera del 
ancho de banda de los controladores de dinámica de vuelo típicos para estos 
vehículos (indicados alrededor de los 6zh). Así mismo se aprecia que existe una 
zona de baja amplitud en el rango de frecuencias de 10 a 25 Hz aproximadamente. 
Lo cual permite implementar una estrategia de filtrado “pasa-altas” implementando 
un filtro con frecuencia de corte alrededor de los 20hz. Si bien con este método se 
eliminan los efectos de vibraciones de alta frecuencia, estos no afectarán 
mayormente la dinámica de vuelo del vehículo. No obstante, esto no significa que 
en la práctica no tenga un efecto sobre los elementos estructurales del vehículo 
(aumento de su degradación) y de sensado (acelerómetros de la unidad de medición 
inercial). Debido a la utilización de esta estrategia de filtrado, los resultados 
presentados en esta tesis están limitados a las dinámicas rotacional y traslacional 
de vehículo. 
 
3.1.3 Cuadri-rotor a caracterizar 
Las características del vehículo que se caracterizó se presentan a continuación. Las 
dimensiones del vehículo se aprecian en la Figura 40. 
 
Figura 40, Cuadri-rotor caracterizado en la tesis. 
 El CR posee las siguientes propiedades: 
 Configuración en X. 
 Cuatro ESC manipulando motores sin escobillas 1804-2400KV con hélices 
5x3. 
 Las propiedades geométricas de las hélices están dadas en la Figura 41, 
donde c denota la cuerda, r el radio para la estación,    el ángulo de cabeceo 
y R el radio total. 
  
Figura 41, Propiedades geométricas de las hélices de CR. 
 
3.1.4 Caracterización dentro de condiciones nominales 
Existen muchas opciones para caracterizar los parámetros del modelo (23). Como 
se mencionó anteriormente, la forma más simple consiste en medir el empuje y 
momento reactivo de cada hélice-motor por separado. La utilización de un banco de 
pruebas como los descritos en la sección 2 permiten realizar mediciones más 
complejas. En esta sección se realizan una serie de experimentos para identificar la 
matriz P de la ecuación (23) estableciendo condiciones de operación más realistas 
para el sistema de propulsión. Estas condiciones pueden definirse a partir de la 
dinámica inversa del modelo (23): 
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                     (25) 
La ecuación (25), que se obtiene invirtiendo la matriz P, se utiliza de manera regular 
en los algoritmos de control de los CR para determinar que combinación de índices 
de modulación PWM Ui debe enviarse a los ESC para lograr una combinación 
particular de fuerzas y momentos (es decir Fz, Mp, Mq y Mr). Estas fuerzas y 
momentos pueden ser traducidas de manera intuitiva a maniobras típicas de un 
vehículo de este tipo: Fz para ascender, Mp+Fz para alabeo, Mq+Fz para cabeceo y 
Mr para guiñada. En las maniobras de alabeo y cabeceo se requiere aumentar la 
fuerza en el eje z adicionalmente a los momentos de rotación porque un cambio en 
la orientación del vehículo reduce la fuerza de levantamiento total, debido que el eje 
z está alineado con el cuerpo. 
 
La discusión previa muestra que las maniobras típicas de un CR inducen una 
operación combinada de los motores en lugar de operar un sólo motor cada vez. 
Más aún, también queda claro que cada maniobra puede ser asociada mayormente 
a una constante particular de la matriz P. Esto sugiere que es posible caracterizar 
mejor dichas constantes si se opera al sistema de propulsión del CR de tal manera 
que se exciten los propulsores con las maniobras específicas para cada constante. 
En particular, la Tabla 3.1 muestra un resumen de las maniobras y variables 
utilizadas para la estimación de cada una de las constantes de la matriz P. Por 
ejemplo, para la estimación de kt se induce una maniobra de alabeo calculando los 
índices PWM necesarios (Ui) de la ecuación (25) de tal manera que se produzca un 
cambio en Mp y Fz. Después estos índices de modulación se alimentan a los ESC 
para posteriormente capturar las mediciones del momento Mp resultantes mediante 
el banco de pruebas. La estimación de kt se completa utilizando el algoritmo de 
mínimos cuadrados (MC). 
 
Tabla 3.1. Maniobras utilizadas para los experimentos de estimación 
Maniobra Variable excitada 
Variable 
medida 
Constante 
estimada 
Ascender Fz Fz kf 
Alabeo Mp+ Fz Mp kt 
Cabeceo Mq+ Fz Mq kt 
Guiñada Mr Mr km 
 
La Figura 42 muestra las mediciones experimentales de las variables relevantes 
para cada una de las maniobras de la Tabla 3.1, considerando un flujo de aire de 
0m/s y un ángulo de cabeceo de 0o. A partir de estas mediciones se estimaron las 
constantes kf, kt, y km. En el caso de kt se utilizó el promedio de las mediciones 
obtenidas mediante las maniobras de cabeceo y alabeo. Utilizando estas constantes 
se calculan los momentos y fuerza estimadas, los cuales pueden ser comparados 
con los medidos experimentalmente, como se muestra en la Figura 42. 
 
 
Figura. 42.  Comparación entre las fuerza y momentos medidos y aquellos predichos por el modelo estimado con un flujo 
de velocidad 0 m/s y un ángulo de cabeceo de 0o. a) Maniobra de ascenso (kf), b) Maniobras de alabeo y cabeceo (kt) y c) 
Maniobra de guiñada (km) 
 
Siguiendo la estrategia anterior, los parámetros de la matriz P se resumen en la 
Tabla 3.2. Estos valores serán considerados como la condición nominal del sistema 
de propulsión denotada como kf,nom, kt,nom y km,nom. Estas se seleccionaron como los 
valores nominares debido a que los CR son utilizados en misiones donde la 
velocidad traslacional es muy baja. Para otros vehículos se deben seleccionar las 
condiciones nominales de acuerdo a su operación normal. 
Tabla 3.2. Parámetros nominales del sistema de propulsión 
Parámetro Valor 
kf,nom 0.3428 
kt,nom 0.0331 
km,nom 0.0043 
 
Una observación importante es que cada uno de los parámetros provee un buen 
nivel de estimación de su fuerza/momento correspondiente para las maniobras 
indicadas en la Tabla 3.1. Sin embargo, si se utiliza una maniobra diferente, el error 
de estimación aumenta. Esto es, el modelo (23) muestra especificidad a maniobras 
particulares. Por ejemplo, si se estima kf con una maniobra de empuje constante, 
tal y como se hace en la Figura 42a, entonces el mismo valor de kf producirá un 
nivel de error mayor para otras maniobras. Para ejemplificar este fenómeno la 
Figura 43 presenta las fuerzas y momentos calculados utilizando las constantes 
obtenidas en los experimentos de la Figura 42, sólo que considerando diferentes 
maniobras. Estos experimentos se realizaron con las mismas condiciones de flujo. 
 
 
Figura. 43.  Comparación entre las fuerzas y momentos medidos con aquellos predichos por el modelo estimado, 
considerando diferentes maniobras a las que se utilizaron para la estimación del modelo. a) Fz (kf) con maniobras de alabeo 
y cabeceo, b) Mp y Mq (kt) con maniobra de ascenso y c) Mr (km) con maniobras de ascenso y alabeo. 
 
Queda claro que en estos casos la eficacia del modelo estimado se ve reducida 
comparada con la que se obtuvo con las maniobras originales. Esto indica que la 
fidelidad del modelo (23) va a depender de que tan cercanas fueron las maniobras 
experimentales utilizadas para su caracterización con la operación real del vehículo. 
Debido a esto, la tradicional práctica de identificar los motores/hélices por separado 
sin considerar comandos realistas ni la interacción entre varios propulsores puede 
llevar a modelos poco apropiados del sistema de propulsión 
 
3.1.5 Extensión del modelo nominal 
Una vez que se ha establecido la condición nominal de operación del sistema de 
propulsión, se procederá a extender su rango de operación. Para simplificar este 
proceso se toman las siguientes consideraciones: 
I. Los cuatro motores/hélices tienen las mismas propiedades. Esta 
consideración es, en general, falsa debido a que cada motor-hélice tiene 
pequeñas desviaciones. No obstante, un control de la calidad y el 
desgaste de los mismos puede lograr que las diferencias sean muy 
pequeñas. Así mismo, se puede generalizar más el modelo propuesto 
agregando grados de libertad adicionales. Por ejemplo, es posible definir 
que la constante kf de cada motor está relacionada con cada motor según  
1 2 2 3 3 4 4f f f fk k k k       donde las constantes i  permiten modelar 
variaciones entre cada motor-hélice. En esta tesis se asume que 1i  . 
II. Simetría del sistema de propulsión con respecto a algunos ángulos de 
orientación. 
a. Rotaciones del vehículo a lo largo del eje y (cabeceo) cuando la 
velocidad del flujo es 0 m/s. 
b. Rotaciones del vehículo a lo largo del eje z (guiñada) para cualquier 
velocidad del flujo. 
c. Rotaciones del vehículo a lo largo del eje x (alabeo) para cualquier 
velocidad del flujo. 
En todos los casos anteriores se considera que las rotaciones son 
aisladas, es decir, no combinadas. Más adelante se describe como 
considerar rotaciones compuestas del vehículo. Estas consideraciones 
permiten reducir el número de mediciones experimentales 
significativamente si afectar grandemente la exactitud de los resultados si 
se compensa correctamente la fuerza de gravedad. Sin embargo, es 
posible agregar las mediciones que se considere necesarias para cada 
caso. 
III. Como en todo proceso de caracterización, se realizan una serie de 
consideraciones en lo que respecta al régimen de operación. 
Particularmente, se hacen tiene que tomar la decisión de si se 
considerarán las fuerzas y momentos pico o las sostenidas para la 
estimación del modelo. Esto se discute a fondo más adelante. 
 
Bajo las consideraciones previas sólo se requiere tomar medidas experimentales 
considerando variaciones de la velocidad del flujo ( v ) en combinación con el ángulo 
de incidencia del mismo (  ), ver Figura 44. 
 
Figura. 44.  Configuración geométrica del marco de refencia del CR con respecto al flujo. 
 
Por otro lado, algunas condiciones no requieren ser medidas directamente. Por 
ejemplo, la estimación con diferentes ángulos de incidencia debe ser igual si la 
velocidad del flujo es 0 m/s. Siguiente la discusión previa y las maniobras 
estipuladas en la Tabla 3.1, un conjunto de 108 mediciones experimentales dentro 
del rango definido por  0 20      y  8 8 m/sv    fueron tomadas con el banco 
de pruebas. En conjunto con las consideraciones I-II, este número de mediciones 
fue suficiente para generar una idea general del comportamiento del sistema de 
propulsión. Dependiendo de la aplicación, es posible que se deban incorporar un 
mayor número de mediciones y/o un rango más extenso para la velocidad y el 
ángulo.  Note que velocidades de flujo negativas con ángulos de incidencia positivos 
son equivalentes a velocidades de flujo positivos con ángulos de incidencia 
negativos. 
 
 Para cada punto experimental se realizó una estimación de las constantes kf, kt, y 
km utilizando el algoritmo de MC de la misma manera en que se realizó para la 
condición nominal presentada en la Figura 40 y la Tabla 3.2. Este procedimiento 
permite representar estas constantes como una función del ángulo de incidencia y 
la velocidad del flujo, lo cual resulta en:  
2 2
1 1
2 2
22 2
2 2
3 3
2 2
4 4
( , ) ( , ) ( , ) ( , )
0 ( , ) 0 ( , ) ( , )( , ) 0 ( , ) 0
( , ) ( , ) ( , ) ( , )
f f f fz
t tp
dc
t tq
m m m mr
k v k v k v k vF U U
k v k vM U UV P vk v k vM U U
k v k v k v k vM U U
   
 

 
   
   
   
   
                                            
2
dcV
      
(26) 
Las funciones ( , )fk v  , ( , )tk v   y ( , )mk v   del modelo (26) se pueden obtener de 
las estimaciones experimentales utilizando alguna técnica de ajuste de datos. En 
este caso se propuso la siguiente estructura paramétrica para  ( , )fk v  , ( , )tk v   y 
( , )mk v  : 
 
   2 2 2,33 ,32 ,31 ,23 ,22 ,21 ,11( , )j j j j j j j jk v k k k v k k k v k                    (27) 
con j=f, t y m. 
 
La ecuación (27) se puede ver como una aproximación bi-cuadrática con respecto 
a la velocidad y ángulo del flujo. Una interesante característica de (27) es que 
cuando v=0, entonces ,( , )j j nomk v k     , lo cual cumple con la consideración 
II.a. Otra característica relevante es que (27) se puede escribir como: 
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con ,12 ,13 0j jk k  . 21 v v   V   y 21         . La estructura de (28) 
permite estimar las matrices de parámetros jK  utilizando el algoritmo de MC. 
Utilizando esta estrategia se obtienen las siguientes matrices de parámetros: 
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   (29) 
La Figura 45 muestra una representación gráfica del modelo de propulsión 
extendido (ecuaciones (26),(28)(29)). Esta figura muestra que el desempeño 
resultante del sistema de propulsión cambia de manera significativa tanto con la 
velocidad como con el ángulo del flujo. La primera observación es que a más altos 
ángulos el comportamiento de kf es como se esperaría de una configuración típica 
de una sola hélice. Esto es, que a medida que aumenta la velocidad del flujo 
disminuye la fuerza de propulsión. Otra observación importante es que mientras que 
los coeficientes de momento (kt y km) siguen un patrón similar a kf, estos presentan 
diferencias cualitativas importantes. Esto confirma que hay fenómenos complejos 
que están afectando el sistema de propulsión. 
 
 
Fig. 45.  Representacióm gráfica de las ganancias del sistema de propulsión. 
 
Para poder analizar las diferencias principales que se pueden capturar con la 
metodología propuesta, la Figura 46 muestra la representación gráfica de la fuerza 
de empuje de una sola hélice cuando se mide por separado. El diámetro de esta 
hélice es aproximadamente 3 veces el de las hélices del CR y se utilizó un método 
de medición más simple (medición de fuerzas en un sólo eje). En este sentido es 
posible comparar las Figuras 45 y 46. Esta comparación muestra que existen claras 
diferencias cuando el ángulo de incidencia es cercano a cero. Mientras que la hélice 
por separado muestra una tendencia a decrementar el empuje a medida que 
incrementa la velocidad del flujo, en el caso del sistema de propulsión del CR se 
observa la una tendencia inversa. La razón teórica para este fenómeno se 
desconoce por el momento, pero representa una importante diferencia cualitativa. 
Por otro lado, para mayores ángulos de incidencia el comportamiento de la hélice 
por separado es similar al del sistema completo, lo cual indica que el fenómeno 
anterior se ve disminuido. 
 
 
Fig. 46.  Representación gráfica de la ganacia de empuje de una sóla hélice. 
 
La discusión previa muestra nuevamente que el proceso de caracterización del 
sistema de propulsión completo, en vez de hélices por separado, puede revelar 
información adicional de comportamiento del sistema de propulsión. Confirmando 
que los bancos de prueba propuestos en esta tesis son útiles para la generación de 
nuevo conocimiento. 
 
Una observación final pero muy importante dentro del proceso de estimación es que 
incluso el modelo mejorado de propulsión propuesto en la ecuación (26) está 
limitado. Es decir, bajo este modelo un incremento del coeficiente kf puede 
representar fenómenos reales crucialmente diferentes. Por ejemplo, la Figura 47 
muestra las mediciones de empuje total en diferentes condiciones. De acuerdo con 
la Figura 45, y considerando un ángulo fijo 0   , si se decrementa el flujo (más 
negativo) se tendrá un incremento en la fuerza de empuje. Esto se confirma en la 
Figura 10a. Por otro lado, la Figura 45 también indica que si se considera una 
velocidad de flujo constante de -4m/s, entonces un incremento en el ángulo de 
incidencia también (al extremo) también tiende a aumentar el empuje. En este caso 
la Figura 47 muestra que, aunque dicha fuerza aumenta en su pico, el sistema de 
propulsión no es capaz de mantenerla de manera continua. Aunque la razón para 
este fenómeno es desconocida, se ha sugerido que se debe a la sobrecarga del 
sistema electrónico de potencia de los ESC. 
  
 
Figura. 47. Mediciones del empuje total para una series de condiciones donde se el modelo (29) predice un aumento de la 
fuerza de empuje (ver Figura 8a). 
 
La discusión previa demuestra que el modelo (26) es incapaz de considerar 
fenómenos variantes en el tiempo como los que claramente se observan en la 
Figura 47. En estos casos la única solución (manteniendo la estructura del MPT) es 
decidir bajo qué régimen de operación se ajustará el modelo (respuesta pico o 
sostenida). En lo que resta de la tesis los modelos reportados se caracterizaron 
considerando las respuestas instantáneas (pico) cuando una operación sostenida 
no fue posible. La razón para esto es que una operación una condición pico sería 
indicativa de una maniobra fuera del régimen típico del vehículo que no se supone 
sea sostenida. Este tipo de consideraciones corresponden a decisiones de diseño 
que deben ser evaluadas al momento de realizar el proceso de modelado por el 
equipo de diseño del vehículo ya que su efecto sobre el modelo final es significativo. 
 
Los resultados previos muestran que en la práctica el proceso de caracterización 
del sistema de propulsión de lo MVANT producirá modelos muy específicos que 
sólo serán válidos para las condiciones de operación y los vehículos particulares 
que se estén modelando. Esto indica también que, salvo observaciones muy 
generales, es incorrecto tratar de generalizar los resultados de un sistema particular 
a otros, salvo en condiciones ideales. Por ejemplo, sería inapropiado afirmar que 
todos los vehículos CR tendrán el comportamiento que tiene el que se ha 
caracterizado en esta tesis. Esto soporta la idea de que se debe hacer un uso más 
extendido de bancos de prueba para caracterización experimental que integren la 
mayor parte de los sistemas posibles. 
 
3.1.6 Caracterización del sistema de propulsión en vuelo horizontal 
Una importante nueva tendencia en el diseño de MVANT es la de vehículos con 
despegue y aterrizaje vertical (VTOL por sus siglas en inglés) con capacidades de 
vuelo horizontal. El vuelo horizontal permite el uso de un ala fija como principal 
superficie de sustentación, mejorando la eficiencia del vehículo hasta en un orden 
de magnitud en misiones que requieren un tiempo de vuelo extendido. El sistema 
de propulsión de estos VTOL también puede ser modelado y caracterizado con los 
bancos de pruebas presentados en esta tesis. Por los vehículos con hélices fijas 
cuyo fuselaje rota completamente se pueden caracterizar directamente como se 
presentó en la sección anterior (considerando un rango de  apropiado). En el caso 
de los vehículos con hélices basculantes se utiliza la ecuación (22) con   0˚ y se 
requerirían un mayor número de puntos de experimentación combinando diferentes 
propiedades del flujo con ángulos. 
 
Por otro lado, una nueva tendencia es el uso de configuraciones VTOL híbridas 
como aquellas que se muestran en la Figura 48 
 
 
 
a) VTOL de Aurora/Boeing (2017) 
 
b) VTOL de Aurora/Boeing (23/01/2019) 
c) VTOL de DroneVolt  d) VTOL de Chengdu JOUAV Automation 
 
Figura 48. Recientes configuraciones híbridas 
En estos vehículos las hélices están fijas al fuselaje y se requiere que estas se 
mantengan orientadas verticalmente durante el vuelo horizontal mientras operan a 
baja/cero potencia. Es decir, las hélices se mantienen prácticamente desactivadas 
durante el vuelo horizontal. Para poder modelar el efecto que estas hélices tienen 
en el vehículo se tomaron 154 mediciones experimentales con el banco de pruebas 
en las siguientes condiciones: 
 Velocidad del flujo dentro  = [-12, 12] m/s. Se considera mayor velocidad 
que en la sección anterior porque este normalmente es el requerimiento en 
vuelo horizontal. 
 Ángulo de orientación dentro  = [0˚, 10˚]. Se considera un rango de 
orientación más reducido ya que en estas condiciones este ángulo se 
convierte en el ángulo de ataque del ala principal, el cual normalmente está 
limitado. 
Para cada combinación de  y   se tomaron mediciones con y sin las hélices. Se 
asume que el efecto neto de las hélices es la diferencia entre ambas mediciones. 
 
Siguiendo la misma metodología que en la sección anterior, primero se modelaron 
las fuerzas y momentos que ejercen las hélices sobre el fuselaje de acuerdo con la 
siguiente estructura: 
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      (30) 
donde  j=z, y, z para las fuerzas y j=p, q, r para los momentos, mientras que V, Kj y 
Θ se definen como en la ecuación (28). 
 
La Tabla 3.3 presenta la varianza (Var) y el valor cuadrático promedio (RMS) de 
todas las mediciones experimentales. Esta tabla revela que sólo Fx, Fz, y Mq son 
relevantes y el resto de las fuerzas y momentos pueden ser despreciadas para esta 
configuración de hélices. En particular, se puede notar como el RMS y la Var de Fy 
son alrededor de un orden de magnitud menores que los de Fx y Fz; lo mismo se 
observa para Mp y Mr en comparación con Mq. Esto también se puede confirmar con 
una inspección cualitativa de los datos medidos. Por lo tanto, sólo los resultados de 
Fx, Fz, y Mq se presentan a continuación. 
 
Tabla 3.3.  Valoración cuantitativa del efecto de las hélices desactivadas en vuelo horizontal. 
Parámetro Fx Fy Fz Mp Mq Mr 
RMS 17.99x10-3 2.0x10-3 44.32x10-3 5.56x10-4 1.7 x10-3 2.95x10-4 
Var 1.79x10-4 4.04x10-6 1.97x10-3 3.12x10-7 2.32x10-6 8.55x10-8 
 
Utilizando el método de MC, las se estimaron las matrices Kj resultando en: 
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   (31) 
La Figura 49 presenta una representación gráfica del modelo resultante. Esta figura 
muestra que las fuerzas y momento ejercidos por las hélices inactivas cambian de 
manera significativa con la velocidad y el ángulo del flujo. 
 
 
Figura 49. Principales fuerzas y momento ejercidos sobre por las hélices inactivas sobre el fuselaje. 
 
Es fácil integrar estas fuerzas y momento con el modelo de cuerpo rígido del 
vehículo. Esto puede ser útil para el diseño de algoritmos de control y para 
simulaciones digitales. Sin embargo, para un análisis aerodinámico es preferible 
presentar los resultados en el marco de referencia del viento. En este caso el ángulo 
de ataque (AOA por sus siglas en inglés) puede ser calculado como =- (ver 
Figura 44). Adicionalmente, las fuerzas de levantamiento y de arrastre (denotadas 
como FL y FD) se calculan como FL=-Fzcos()-Fxsin() y FD=-Fxcos()+Fzsin(). 
Finalmente, para el análisis de las fuerzas de levantamiento y arrastre es común 
utilizar AOA positivos y negativos con velocidades del flujo positivas. Utilizando la 
estructura de la ecuación (30) con j=L, D y Q para FL(v, ), FD(v, ) y Mq(v, ) 
respectivamente. Las matrices de ganancias correspondientes se reportan en la 
ecuación.  
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    (32) 
 
. La Figura 50 presenta una representación gráfica de los modelos de FL, FD y Mq. 
 
 
Figura 50. Levantamiento, arratre y mometo de cabeceo ejercidos por las hélices inactivas durante el vuelo horizontal.  
 
Esta figura revela que esta configuración de hélices ejerce una fuerza de 
levantamiento que aumenta a medida que aumenta el AOA mientras que el arrastre 
tiende a incrementarse de manera cuadrática a medida que la magnitud del AOA 
aumenta. Por otro lado, el momento de cabeceo presenta una pendiente positiva 
con respecto al AOA a mayores velocidades de flujo. Las máximas fuerzas y 
momentos que ejercieron las hélices inactivas se observaron con la mayor velocidad 
de flujo. En particular la máxima magnitud de la fuerza de levantamiento fue 
alrededor de 0.15N con el mayor AOA. En comparación, cada motor puede ejercer 
alrededor de 1N cuando está activo. En el caso del arrastre el mayor valor fue de 
0.067N cuando se tenía el menor AOA. Finalmente, el momento de cabeceo tuvo la 
mayor magnitud con el mayor AOA resultando en Mq =-5.4x10-3Nm comparado con 
un promedio de 40x10-3Nm medido en las maniobras típicas del CR. 
 
La discusión previa sugiere que FL, FD, y Mq siguen un comportamiento como aquel 
que se observa en los cuerpos aerodinámicos clásicos. Para observar mejor este 
comportamiento se calcularon los coeficientes de levantamiento, arrastre y de 
momento de cabeceo (denotados como CL, CD, CM) utilizando las fórmulas típicas 
FL=½2SCL, FD=½2SCD y Mq=½2SCM. Estos coeficientes se calcularon 
considerando S como el área del disco de la hélice para mantener una coherencia 
con el resto de los coeficientes. Sin embargo, es posible que otra consideración 
para esta área sea también válida según la aplicación. La Figura 51 presenta los 
coeficientes resultantes a diferentes velocidades del flujo. Para referencia, a 12m/s 
el Número de Reynolds (Re) resulta alrededor de 1x105 en las condiciones medidas. 
 
Figura 51. Coeficientes de lenvantamiento, arrastre y de momento de cabeceo de las hélices inactivas en vuelo horizontal. 
 
La Figura 51 muestra que con la máxima velocidad de flujo los coeficientes son 
similares a los de un perfil alar asimétrico. En general CL es pequeño mientras que 
el menor valor de CD está al nivel del coeficiente de arrastre esperado para una 
placa delgada a cero AOA. Por otro lado, no se alcanza a observar el desplome en 
CL, lo cual sugiere que se requeriría mayor AOA para observar este fenómeno. Otra 
observación importante es que la pendiente de CM tiende a ser positiva a altas 
velocidades, indicando un efecto desestabilizante [38,39]. Aunque la magnitud del 
momento de cabeceo es pequeña, cualquier factor desestabilizante debe ser 
tomado en consideración durante el diseño de una aeronave de ala fija. 
 
Otra observación interesante es que el valor de CD aumenta a medida que la 
velocidad del flujo aumenta. Esto implica que CD aumenta a medida que Re 
aumenta, mientras que normalmente se esperaría el efecto contrario. Esto sugiere 
que al incrementar la velocidad del flujo se está induciendo un efecto de transición 
[38]. Esto también puede estar relacionado con otros efectos tales como la 
interferencia del fuselaje del CR. 
 
Finalmente, la Figura 52 presenta las gráficas de relación de levantamiento-arrastre 
y la gráfica polar para evaluar la posible eficiencia aerodinámica. Al observar estas 
gráficas, y aunque el nivel de CL/CD es todavía muy bajo, se puede vislumbrar la 
posibilidad de utilizar las hélices inactivas como una posible fuente de sustentación. 
Lo cual abre la posibilidad para nuevos y mejores diseños de sistemas de propulsión 
en el futuro. 
 
Figura 52. Valoración de la eficiencia aerodinámica de las hélices inactivas durante el vuelo horizontal. 
 
3.1.7 Caracterización de las dinámicas transitorias de los motores eléctricos 
Las propiedades transitorias de cada combinación particular de motor-hélice son 
importantes para el desempeño global de los MVANT, particularmente cuando se 
operan en lazo cerrado. En esta sección se presenta un ejemplo de la 
caracterización de estas dinámicas con el banco de pruebas. 
 
Como se había comentado anteriormente, las mediciones de fuerza contienen 
inherentemente una gran cantidad de ruido debido a vibraciones. Estas vibraciones 
son producidas por el mismo sistema de propulsión e interactúan con los modos de 
vibración del banco de pruebas. En una sección anterior se concluyó que, para los 
anchos de banda de las dinámicas traslacionales y rotacionales del CR, era posible 
eliminar dichas vibraciones utilizando una estrategia de filtrado pasa-bajas. En 
comparación, en [54] se discute como un ESC de alto desempeño diseñado para 
CR puede producir un tiempo de respuesta de alrededor de 30ms. Este tiempo de 
respuesta indica que el ancho de banda de la velocidad angular de los motores está 
dentro de la banda de las vibraciones por lo cual la estrategia de filtrado utilizando 
un filtro pasa-bajas no se puede aplicar para aislar la dinámica transitoria de los 
motores de las vibraciones. 
 
Una estrategia bien conocida y probada para identificar sistemas en condiciones de 
alto nivel de ruido consiste en utilizar MC para estimar los parámetros de un modelo 
autorregresivo (AR) [55]. Utilizando esta estrategia se utilizaron las mediciones sin 
filtrar de la fuerza de empuje muestreadas a 10kHz para estimar los parámetros de 
la función de transferencia ( ) / ( 1)dT sg s e s   . Para simplificar el problema, se asume 
que todos los motores tienen la misma dinámica transitoria. Por otro lado, las 
entradas que se utilizaron para la estimación son las referencias enviadas a los 
ESC. Estas referencias se midieron experimentalmente con un módulo de medición 
de hardware de alta resolución para determinar las entradas de referencia efectivas 
enviadas a los ESC. 
 
Figura 53.  Estimación de la dinámica transitoria de los motores. A) Fuerza de empuje medida y modelada b)Referencias de 
los ESC medidas y entrada total efectiva.  
 
La Figura 53 muestra el empuje total junto con el predicho por el modelo dinámico 
estimado. Adicionalmente, la Figura 53 presenta las referencias medidas enviadas 
a los 4 ESC donde 50% y 100% corresponde a 0% y 100% de la referencia de 
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velocidad respectivamente. De acuerdo con el modelo de propulsión (23) también 
se muestra la entrada efectiva de fuerza de empuje Fz que es la suma de la fuerza 
de cada motor/hélice. Estas figuras indican que el método de estimación de MC 
tiene un buen nivel de rechazo al ruido, filtrando de manera efectiva los modos de 
vibración. La dinámica resultante para cada motor está dada por ( ) / ( 1)dT sg s e s   
con =0.01535 and Td=2x10-3. 
 
Finalmente, el tiempo de respuesta de estos motores es de alrededor de 62ms más 
un retardo de 2ms introducido por el protocolo de comunicaciones de los ESC. 
 
3.1.8 Envolvente del sistema de propulsión 
En esta sección se presenta una aplicación nueva para el modelo mejorado del 
sistema de propulsión que se obtuvo con el banco de pruebas. Esto demuestra que 
este tipo de dispositivos son útiles para la generación de nuevos conocimientos 
aplicados. 
 
En secciones anteriores se mencionó como debido a la complejidad del sistema de 
propulsión y al número de variables involucradas, el modelado del sistema de 
propulsión puede producir resultados muy específicos para el vehículo en cuestión, 
que no deben ser extrapolados a otros MVANT. Esto es particularmente relevante 
porque la mayoría de los algoritmos de estabilización y navegación se basan en la 
parte estática del modelo (23), que desprecia muchos factores. En este contexto es 
relevante estudiar qué condiciones de operación permiten el uso de este modelo 
simplificado si presentar problemas. Es decir, se requiere una envolvente del 
sistema de propulsión.  
 
Esta envolvente se puede obtener en términos de la velocidad y el ángulo de 
incidencia del flujo a partir del modelo de propulsión extendido (26) mediante la 
implantación de cotas superiores e inferiores para ( , )jk v  , denotadas como minjk  
y maxjk . Estas cotas se deben seleccionar con cuidado de acuerdo a los 
requerimientos particulares de cada vehículo. Sin embargo, algunas observaciones 
generales se pueden hacer. Por ejemplo, para el caso de minjk  el factor obvio para 
su ajuste es que tanta perdida autoridad sobre el sistema de propulsión se puede 
admitir; más aún, considerando que normalmente un decremento en ( , )jk v    se 
presenta también en una condición de velocidad de flujo y ángulo de incidencia 
altos, lo cual agrava el efecto de pérdida de autoridad. Por otro lado, la selección de 
maxjk  es menos obvia. Uno de los factores a considerar en este caso es que, como 
se vio en una sección anterior, un incremento ( , )jk v  puede ser indicativo de una 
situación donde se ha sobrecargado el sistema de propulsión y este no va a poder 
operar en dicha condición de manera continua. Otra consideración es que un 
incremento en ( , )jk v   también puede ser traducido como un incremento en la 
ganancia de los actuadores dentro del lazo de control y es bien sabido el existen 
límites para estas ganancias debido a consideraciones dinámicas (por ejemplo 
como aquellas dadas por los márgenes de ganancia) las cuales también se traducen 
en límites sobre ( , )jk v  . 
 
Una vez que se han establecido valores para minjk  y maxjk  es posible calcular la 
envolvente del sistema de propulsión. Como ejemplo se seleccionó minjk  y maxjk
como un 20%  de ,j nomk  para calcular la envolvente. La Figura 54 presenta las 
superficies correspondientes a ( , )jk v    junto con las superficies correspondientes 
a minjk  y maxjk . 
 
Figura 54. Cálculo del envolvente del sistema de propulsión. 
 
Las envolventes resultantes se muestran en la Figura 55. Esta figura indica que para 
bajos ángulos de incidencia el sistema de propulsión es capaz de operar dentro el 
rango completo de velocidad de flujo para kt y km, pero no para kf. Esto es, se puede 
mantener buena maniobrabilidad de orientación, pero se compromete la 
maniobrabilidad en altitud. Por otro lado, al incrementar los ángulos de incidencia la 
se compromete la autoridad del sistema de propulsión para todas las maniobras. 
Esta información puede ser útil para determinar las capacidades de maniobra del 
vehículo. Es importante notar que en la práctica la velocidad y el ángulo del flujo son 
variables altamente correlacionadas debido a la dinámica del vuelo del mismo. 
 
 
Figura 55. Envolventes del sistema de propulsión. 
 
3.1.9 Integración del modelo extendido de propulsión con el modelo dinámico 
de CR 
En las secciones anteriores gracias al uso de los bancos de pruebas fue posible 
obtener un modelo extendido del sistema de propulsión. Así mismo se investigó la 
posible aplicación del mismo para calcular envolventes de operación del mismo. No 
obstante, estos están sujetos al conocimiento previo de las condiciones del flujo a 
las que se va a someter el vehículo. Es decir, se requiere conocer a priori la 
velocidad y el ángulo de incidencia del flujo, pero estos dependen de la dinámica de 
vuelo del vehículo, particularmente su comportamiento en lo que respecta a su 
orientación y su velocidad traslacional. Es decir, existe una muy cercana interacción 
entre el sistema de propulsión y el modelo de dinámica de vuelo del CR. 
 
En esta sección se muestra cómo es posible integrar el modelo mejorado del 
sistema de propulsión con modelo de dinámica de vuelo típico de los CR. El modelo 
resultante puede ser considerado como un modelo mejorado del CR que puede ser 
utilizado para muchas aplicaciones tales como: 
 Planeación de maniobras y trayectorias mejoradas. 
 Mejores algoritmos de control. 
 Simulaciones del vehículo mejoradas. 
 
Mediante la integración del modelo extendido de propulsión con el modelo dinámico 
del CR se va a estudiar los efectos que puede tener sobre el desempeño del 
vehículo el uso de un modelo más completo. Para este proceso no se consideran 
ráfagas de aire externas; no obstante, es fácil agregar este efecto si se necesita. 
 
Una propiedad sobresaliente del modelo de propulsión mejorado (MPM) es que 
modifica la estructura dinámica del vehículo como se discute a continuación. La 
Figura 55 muestra la estructura de control típica de los MVANT. El MPM incorpora 
una retroalimentación adicional de los estados (representada por las líneas verdes), 
mientras que el modelo de propulsión tradicional (MPT) sólo depende de las 
entradas de control. Cuando se utiliza el MPT las variaciones del sistema de 
propulsión quedan representadas tan sólo como cambios en una ganancia 
proporcional dentro del lazo de control. Por otro lado, dado que el MPM es 
dependiente de los estados del sistema (ver ecuación (26)), la estructura resultante 
es más parecida a un sistema multi-linear, donde las variables de entrada 
multiplican a los estados del sistema. En los sistemas de este tipo, las 
modificaciones en la ganancia de entrada tienen un efecto más profundo en las 
dinámicas del sistema que el de una ganancia proporcional. Más aún, el MPM tiene 
una estructura multi-polinomial (con funciones cuadráticas de los estados del 
sistema). Lo anterior indica que la interacción entre las dinámicas de vuelo y el 
sistema de propulsión es compleja. 
 
Figura 55. Estructura típica de control de MVANT. El modelo mejorado de propulsión incorpora la retroalimentación de los 
estados del MVANT (líneas verdes), mientras que el modelo tradicional sólo depende de las entradas de control.   
 
Normalmente los modelos de CR están expresados en un marco de referencia 
inercial debido a que su principal aplicación es el seguimiento de trayectorias a lo 
largo de un marco de referencia fijo a tierra. Adicionalmente, la orientación del 
vehículo normalmente se expresa utilizando ángulos de Euler con una secuencia 
     [28]. Por lo tanto, sería útil derivar el modelo resultante considerando como 
conocidas sólo las variables traslacionales y los ángulos de Euler en el marco 
inercial. En [28] se presenta un una revisión de modelos de CR que revela que esta 
es, en efecto, la estructura más comúnmente reportada para estos vehículos. 
 
La velocidad del vehículo en el marco de referencia inercial está dada por 
 TeV x y z     . Si no existen ráfagas externas de aire, entonces la velocidad del flujo 
relativa al marco de referencia del vehículo está dada por b eV RV , con R de la 
ecuación (9). De acuerdo con la Figura 44, es posible representar Vb en 
coordenadas esféricas. En este caso el ángulo de incidencia del flujo resulta ser: 
 
1sin bzVv
             (33) 
 
donde v es la magnitud de Vb y Vbz es el tercer componente de Vb, es decir: 
   
2 2 2
zb
v x y z
V x s s c c s y c s c s s zc c           
  
    
  
  
    (34) 
 
El signo negativo   se requiere porque el eje z está definido hacia abajo en el 
marco típico de dinámica de vuelo. De acuerdo a las consideraciones I-III 
presentadas en una sección anterior, sólo v y   son relevantes para el sistema de 
propulsión. Finalmente, la combinación de las ecuaciones (28),(33),(34) (sistema de 
propulsión) con (6)-(7) (modelo dinámico) completa el modelo mejorado del CR. 
 
Para realizar los cálculos numéricos se necesita tomar en cuenta lo siguiente. Si 
0v   entonces el cálculo de   se vuelve muy sensible. En este caso, se puede 
establecer una cota mínima para v dentro de los cálculos. Por otro lado, si el modelo 
(28) se estima considerando sólo ángulos positivos con velocidades de flujo 
positivas o negativas, entonces un equivalente de (33),(34) está dado por: 
 
 
1
2 2 2
2 2 2
sin bz
zb
V
x y z
v sign V x y z
   
   
  
  
    (35) 
 
En este caso la función signo puede introducir problemas numéricos que se puede 
resolver con una pérdida insignificante de precisión numérica remplazando la 
función signo por una función tanh apropiada. 
 
Los efectos de considerar el modelo mejorado en conjunto con un controlador de 
lazo cerrado se ilustran con los siguientes dos ejemplos. Particularmente se hace 
una comparación del MPT (modelo de propulsión tradicional, correspondiente a la 
parte estática de (23)) con el MPM (modelo de propulsión mejorado correspondiente 
a las ecuaciones (26),(28),(34)) mediante simulaciones digitales. En ambos casos 
se simularon los mismos controladores de seguimiento para las variables x, y, z y 
  diseñados utilizando el MPT de acuerdo al procedimiento propuesto en [37]. Bajo 
eta configuración, los ángulos de orientación restantes   y   son variables internas 
que no siguen una referencia en particular. El diseño de estos controladores es un 
tema ya bien reportado y conocido y no se explorará más afondo en esta tesis. 
 
En ambos casos las señales de referencia para las variables x, y se definieron como 
un círculo/elipse sobre el plano x-y, mientras que la referencia del eje z se mantiene 
constante. En el caso del ángulo de guiñada   se le da al vehículo la consigna de 
hacer una rotación de 150o durante el vuelo simulado. 
 
 
Figura 56. ESTA DEBIA SER EL # SIGUIENTE Comparación entre las respuestas de seguimiento del CR utilizando el 
modelo de propulsión típico (MPT) y el mejorado (MPM). 
 
En el primer ejemplo se simula un controlador de alto desempeño. Este se puede 
considerar con un ejemplo de la condición deseable típica para este tipo de 
vehículos. La Figura 56a muestra las respuestas de posición del CR utilizando 
ambos modelos de propulsión junto con las referencias de cada variable. En esta 
figura se aprecia un nivel de desempeño similarmente bueno. Una inspección más 
cercana (Figuras 56b-d) revela que el utilizar el MPM predice un mayor nivel de 
error. Este fenómeno se puede apreciar más claramente en la respuesta de altitud 
del vehículo (Figura 56d). A partir de estas figuras queda claro que la introducción 
de un modelo de propulsión más completo puede revelar los efectos negativos de 
fenómenos que anteriormente se ignoraban con el modelo simplificado. 
 
Una evaluación más profunda de las diferencias entre ambos modelos de propulsión 
se pude apreciar en la Figura 57, que muestra las propiedades del flujo predichas 
con ambos modelos. Esta figura indica que tanto la velocidad como la orientación 
del flujo son similares en ambos casos. La principal diferencia es que cuando se 
utiliza el MPT se predicen mayores valores pico para  . Este fenómeno puede ser 
explicado de manera intuitiva cuando se le ordena al vehículo hacer un cabio de 
dirección de 180o mientras viaja a altas velocidades. Durante este tipo de maniobras 
el vehículo se orienta de tal manera que el flujo apunta a la parte inferior del mismo. 
De tal manera que se aumenta la efectividad de la fuerza de empuje de las hélices. 
Esto muestra como el MPM es capaz de predecir interacción es complejas entre la 
dinámica de vuelo del vehículo y el sistema de propulsión. Otra observación sobre 
la Figura 57 es que cuando   cruza por cero, esto implica también un cambio de 
signo en la velocidad del vehículo. Aunque esto puede aparentar se una 
discontinuidad dentro del MPM, hay que recordar que se estableció que un flujo con 
0   mapea a la misma constante de propulsión sin importar el signo de v. Por lo 
tanto, se elimina dicha discontinuidad. 
 
 
Figura 57.  Comparación entre las propiedades del flujo utilizando ambos modelos del sistema de propulsión. 
 
Finalmente se presentan los coeficientes de la matriz de propulsión (26) 
considerando ambos modelos en la Figura 58. Mientras que el MPT considera los 
coeficientes constantes, el MPM actualiza su valor en línea de acuerdo a las 
propiedades del flujo. Esta figura muestra que existe un nivel significativo de 
variación en los coeficientes de propulsión del MPM. En particular, los coeficientes 
kf y km tienen un comportamiento similar mientras que kt presenta menos 
oscilaciones. 
 
 Figura 58.  Comparación de los coeficientes de la matriz de propulsión P usando los modelos MPT y MPM. 
 
Otra observación importante de la Figura 58 es que utilizando el MPM se tiene un 
importante nivel de variaciones paramétricas en las dinámicas del CR. Sin embargo, 
el desempeño en el seguimiento de trayectorias del CR fue muy similar al que 
presentó el MPT. Esto indica que el controlador de lazo cerrado fue capaz de 
rechazar en gran medida estas perturbaciones. Esto se puede corroborar con la 
Figura 59, que presenta una comparación entre el voltaje de entrada simulado para 
el motor 1 del CR utilizando los dos modelos de propulsión. A partir de esta figura 
queda claro que el controlador de lazo cerrado compensa las variaciones del 
sistema de propulsión operando los motores (actuadores) de manera más agresiva.  
 
Figura 59. Comparación entre el voltaje aplicado al motor 1 del CR considerando los dos modelos de propulsión. 
 
El escenario de simulación previo mostró que el MPM ayuda introduciendo a la 
simulación perturbaciones que de otra forma serían ignoradas. A continuación, se 
mostrará que estas perturbaciones pueden introducir fenómenos más 
problemáticos. Particularmente aquellos que se presentan cuando se aumenta 
demasiado la ganancia interna del lazo de control. Es bien sabido que para reducir 
los efectos de perturbaciones es necesario utilizar controladores de alta ganancia. 
No obstante, se ha observado que las condiciones variantes del flujo pueden 
aumentar esta ganancia aún más. Un concepto bien conocido utilizado en control 
clásico es el de margen de ganancia que da una cota (normalmente superior) a la 
ganancia interna del lazo de control. En los siguientes párrafos se muestran los 
resultados de una simulación en la que se utilizan un controlador de mayor ganancia 
en conjunto con el MPM. 
 
Primero, la Figura 60 se muestra el desempeño de seguimiento del CR en el eje z 
utilizando un controlador de mayor ganancia. Comparando la figura 58a con la 56d 
se puede observar que el desempeño del seguimiento en el eje z se mejora al 
menos un orden de magnitud. Sin embargo, una inspección de la Figura 58b 
utilizando el MPM revela la presencia de oscilaciones de alta frecuencia alrededor 
del tiempo t=9 finalizando la simulación con la inestabilidad del vehículo. En 
contraste, el MPT no es capaz de predecir este comportamiento. 
  
Figura 60. Comparación del la altitud (a) y la orientación (b) del CR utilizando un controlador de mayor ganancia con 
ambos modelos de propulsión. En el caso del MPM se observa una oscilación en los ángulos de orientación alrededor de 
t=9 y la inestabilidad al final de la simulación  
 
En la simulación previa, se mostró que el controlador de lazo cerrado tiende a 
rechazar las perturbaciones introducidas por el sistema de propulsión operando los 
motores de manera más agresiva. En este sentido, es sensato pensar que se 
pudiera apreciar este fenómeno observando los voltajes de entrada de los motores 
del CR, los cuales se presentan en la Figura 61a-b. Estas figuras muestran 
claramente que existe una gran diferencia utilizando ambos modelos. En el caso del 
MPT no se observa ningún problema. En contraste, cuando se considera el MPM 
se puede apreciar una serie de oscilaciones de alta amplitud y alta frecuencia. Note 
que la amplitud y frecuencia de estas oscilaciones está muy por encima de las 
capacidades físicas de los motores y su electrónica de potencia. Por lo tanto, en la 
práctica una falla catastrófica hubiera ocurrido desde la primera aparición de las 
oscilaciones. No obstante, se decidió dejar proseguir las simulaciones para obtener 
mayor información. Finalmente, se puede notar que en ambos casos las 
características del flujo son muy similares antes de que el vehículo se haga 
inestable. Por lo tanto, todas las diferencias se deben al sistema de propulsión más 
que a otras dinámicas del vehículo (ya que el vehículo se mueve en casi el mismo 
patrón en ambos casos). 
 
Figura 61.  a) Voltajes equivalentes aplicados los motores: (a) Utilizando el MPT. (b) Usando el MPM, esta figura también 
muestra si el vehículo se encuentra dentro de la envolvente del sistema de propulsión (Figura 55d), (c) Propiedades del flujo 
utilizando ambos modelos de propulsión. 
 
La Figura 61b también muestra la efectividad de la envolvente del sistema de 
propulsión propuesta en la sección anterior (Figura 56d). En esta figura, un valor 
alto indica que el CR opera dentro de la envolvente mientras que un valor bajo indica 
lo contrario. A partir de la gráfica queda claro que el operar fuera de la envolvente 
es predictivo del patrón de oscilaciones. Más aún, el vehículo recobra su operación 
normal sólo después de retornar dentro de la envolvente. Esto se puede explicar 
más claramente observando la Figura 62. 
 
 
 
Figura 62.  Comparación de los coeficientes de la matriz P de un CR utilizando los modelos MPT y MPM con un 
controlador de alta ganancia.  
Note que, en este caso, los coeficientes del MPM tienden a aumentar en vez de 
disminuir comparados con su nivel nominal. Es decir, el sistema de propulsión tiende 
a tener una mayor ganancia. Esto muestra que las oscilaciones y la inestabilidad de 
vehículo al final de la simulación se debe a la combinación de la alta ganancia del 
controlador con la alta ganancia de la planta. 
 
Una nota final de las simulaciones presentadas en esta sección los modelos 
mejorados de propulsión, como el que se desarrolló con los bancos diseñados en 
esta tesis pueden ayudar a estudiar fenómenos que potencialmente decrementan 
el desempeño en incluso introducen comportamientos inestables que serían 
ignorados con los modelos tradicionales. 
 
3.1.10 Evaluación de las dinámicas transitorias de los motores en la dinámica 
de vuelo del CR 
En la sección anterior se discutieron los efectos del modelo de propulsión mejorado 
sobre el lazo de control de la dinámica de vuelo del CR. En ese caso se despreció 
la dinámica transitoria del motor y sólo se consideraron las mediciones estacionarias 
aerodinámicas del sistema de propulsión. En esta sección se abordan los efectos 
de la dinámica transitoria de los motores. Primero se presentan simulaciones 
considerando dinámicas transitorias del motor con las siguientes características: 1) 
alto-desempeño (tiempo de respuesta 26ms), 2) bajo desempeño (133ms) y 3) el 
motor identificado experimentalmente (62ms). En todos los casos también se toma 
en cuenta un retardo del protocolo de comunicación del ESC 5ms. Debido a que el 
eje z es el que más se vio afectado por esta dinámica la discusión se centrará en 
esta variable. 
 
La Figura 63a muestra que el desempeño de seguimiento del CR para el eje z se 
ve poco afectado cuando se considera el motor de alto desempeño. Comparando el 
MPM sin dinámicas de motor (IPM baseline) con el MPT más un motor de alto 
desempeño (TMP+26ms) se puede apreciar que en este caso las ganancias 
estáticas aerodinámicas tienen un mayor efecto sobre el desempeño del CR. 
Adicionalmente, la combinación de la dinámica del motor identificada 
experimentalmente con el MPM (IPM+62ms) resultan en un comportamiento muy 
similar al comportamiento de base (IPM baseline). En contraste, la Figura demuestra 
que un motor con bajo desempeño tiene un efecto mucho más sobresaliente sobre 
el desempeño del CR que las ganancias aerodinámicas estacionarias. En particular, 
el motor de bajo desempeño deteriora la respuesta de seguimiento del eje z en una 
magnitud similar que el MPM sin dinámica de motor (IPM baseline). Finalmente, la 
combinación de la dinámica de motor lenta con el MPM (IPM+133ms) resulta en la 
inestabilidad del vehículo. 
 
 
Figura 63. Comparación de varias combinaciones de modelo de propulsión con diferentes dinámicas transitorias de motor. 
La discusión previa ilustra la relevancia de los transitorios del motor para el 
desempeño de los MVANT. Los resultados sugieren que un motor con suficiente 
desempeño permite aproximar el sistema de propulsión utilizando únicamente los 
coeficientes aerodinámicos estáticos. Para investigar de manera más profunda este 
efecto, se realizó un conjunto de 12 simulaciones considerando dinámicas 
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transitorias del motor desde 26ms hasta 133ms. En todos los casos se considera 
también un retardo de 5ms. Un resumen de los resultados de estas simulaciones se 
presenta en la Figura 64, donde se realiza una evaluación cuantitativa calculando el 
error cuadrático medio (RMS por sus siglas en inglés) del controlador altitud. Esta 
figura revela que un tiempo de respuesta transitoria del motor decreciente resulta 
en un menor error RMS como era de esperarse. No obstante, la mejora está limitada 
por la naturaleza intrínseca del modelo de ganancias aerodinámicas estacionarias. 
En particular, el análisis muestra que un motor con respuesta transitoria de 100ms 
es suficiente para que las ganancias aerodinámicas del MPM dominen el 
desempeño del CR. Esto es, cuando se considera un modelo más realista (como el 
MPM) reducir aún más el tiempo de respuesta del motor provee cada vez menores 
beneficios. Note que, aunque este comportamiento es de esperarse en todas las 
aplicaciones de MVANT, los tiempos de respuesta requeridos son particulares para 
cada vehículo y aunque se pueden evaluar como aquí se sugiere no es de esperarse 
que se obtenga el mismo valor numérico en otros casos. 
 
 
Figura  64.  Evaluación cuantitativa del efecto de la dinámica transitoria de los motores. Los modelos tradicional (TPM) y el 
mejorado (IPM) sin dinámica de motor se consideran como los niveles de referencia (baseline). 
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Capítulo 4. Conclusiones y Trabajo Futuro 
 
4.1 Conclusiones 
 
En la sección de los bancos de prueba se mostraron los diseños de los bancos de 
prueba que se consideraron necesarios para el estudio de diferentes aplicaciones 
del comportamiento de los vehículos u objetos que son sometidos o que tienen que 
ver con la interacción con el viento. 
 
La necesidad de la construcción de diferentes bancos tiene como fundamento que 
el diseño o fabricación de un banco de pruebas único para la realización de las 
diferentes pruebas que se podrían haber considerado resulta muy complicado, por 
no mencionar casi imposible, esto debido principalmente a que cada objeto o 
vehículo tiene una dinámica y comportamiento  muy particular, sin considerar que 
las dimensiones de los mismos llevan a una problemática mayor que es la 
fabricación de herramientas de montaje específicas para cada uno. 
 
Como se describió en la sección de bancos de pruebas cada uno de los bancos 
desarrollados llevo al diseño de un banco con mayores prestaciones debido a que 
los diferentes vehículos sometidos a pruebas requerían de un banco o herramientas 
diferentes para su estudio. Esto también podría explicarse recordando que desde la 
concepción del primer banco hasta el último descrito en este trabajo de investigación 
se fue madurando en la concepción de los diferentes mecanismos, así como en la 
adquisición de nuevo conocimiento acerca del comportamiento, tamaño, 
vibraciones, accesibilidad, facilidad de uso, facilidad de montaje, etc. Fue sólo a 
través de la maduración de estos conceptos a lo largo del tiempo de que se pudo 
cumplir con los objetivos planteados al principio en este trabajo. 
 
En la sección de aplicaciones se estudió el sistema de propulsión de vehículos multi-
rotores utilizando las balanzas diseñadas en esta tesis. Como ejemplo de aplicación 
se analizó el sistema de un vehículo cuadri-rotor (CR) típico. Varios elementos 
novedosos se consideraron para este estudio: 
 Se analizó el efecto de la interacción de los modos de vibración del banco de 
pruebas con la aplicación. Se mostró que estos modos se encuentran fuera 
del ancho de banda de la dinámica de vuelo del vehículo, por lo cual fue 
posible estudiar este elemento utilizando un proceso de filtrado muy simple 
basado en filtros pasa-bajas. No obstante, para otro tipo de estudios, como 
la dinámica del motor eléctrico, no es posible aplicar esta estrategia. 
 La interacción de los múltiples motores-hélices, pequeños desalineamientos 
y otros fenómenos complejos que aparecen sólo cuando se considera el 
sistema de propulsión completo bajo condiciones de operación más realistas. 
 Efectos del flujo de aire sobre el sistema de propulsión, particularmente el 
ángulo de incidencia y la velocidad del flujo. Estas variables resultaron tener 
un efecto substancial sobre el desempeño del sistema de propulsión. 
 Las propiedades aerodinámicas de las hélices inactivas durante el vuelo 
horizontal. Se encontró que en estas condiciones las hélices del sistema de 
propulsión presentan una baja eficiencia aerodinámica y generan un 
momento de cabeceo desestabilizante. No obstante, la magnitud de las 
fuerzas y momentos que induce este componente es relativamente baja. 
 
Considerando los elementos anteriores se propuso un modelo de propulsión 
mejorado (MPM) el cual se caracterizó para un CR típico utilizando los bancos de 
pruebas. Se observó que el desempeño del sistema de propulsión es sensible al 
régimen de operación. Por lo cual una metodología de caracterización como la que 
se muestra permite obtener buenos modelos para rangos de operación particulares. 
La desventaja es que los modelos resultantes son muy específicos para el vehículo 
en cuestión.  
 
Debido a lo anterior, aunque las propiedades particulares del modelo reportado no 
deben ser extrapoladas a otros vehículos, la metodología propuesta (basada en los 
bancos de prueba), es general y puede se aplicada a otros vehículos para obtener 
modelos con alto nivel de fidelidad.  
 
También se presentaron dos aplicaciones novedosas utilizando el MPM para 
complementar el estudio y para mostrar que, con los bancos de prueba propuestos, 
también es posible proponer aplicaciones novedosas: 
 La primera aplicación consiste en calcular una envolvente para el sistema de 
propulsión basada en límites superiores en inferiores en la desviación 
permitida a partir de la condición de operación nominal. Ambos rangos 
pueden ser ajustados para evitar comportamientos particulares. Por ejemplo, 
la cota puede ayudar a asegurar un límite inferior en la autoridad del sistema 
de propulsión; mientras que la cota superior puede servir para evitar la 
sobrecarga del sistema de propulsión. 
 Modelo dinámico mejorado. El MPM puede ser combinado con el modelo 
dinámico tradicional del vehículo para obtener un modelo de dinámica de 
vuelo mejorado. Este modelo se puede utilizar para mejorar las operaciones 
de planeación de trayectorias y maniobras, así como el diseño y simulación 
de los algoritmos de control. 
 
Utilizando el modelo dinámico mejorado se realizó una serie de simulaciones 
digitales del CR. Estas simulaciones mostraron que el uso del MPM puede revelar 
propiedades dinámicas del CR antes ignoradas. En particular, tres nuevos 
fenómenos dinámicos fueron observados: 
 Los efectos del flujo sobre el sistema de propulsión se ven reflejados como 
perturbaciones paramétricas sobre la dinámica de vuelo. Este fenómeno se 
pude mitigar aumentando la ganancia de los controladores de lazo cerrado 
con el costo de inducir una utilización más agresiva de los motores. 
 
 Oscilaciones y la posible inestabilidad en lazo cerrado. Este fenómeno se 
produce cuando existe un incremento combinado de la ganancia del sistema 
de control y del sistema de propulsión cuando se tiene un controlador de alta 
ganancia. 
 Las dinámicas transitorias de los motores eléctricos son un factor primordial 
para la operación en lazo cerrado. En particular, se determinó que, si se 
selecciona un motor con suficiente desempeño, entonces se puede 
aproximar el sistema de propulsión con los coeficientes aerodinámicos 
estáticos. De lo contrario, el desempeño del sistema de lazo cerrado se ve 
mermado o incluso se puede presentar inestabilidad. 
 
Una observación interesante es que los dos primeros fenómenos se pueden evitar 
si se opera al vehículo dentro de la envolvente del sistema de propulsión 
desarrollada también en esta tesis. 
 
 
4.2 Trabajo futuro. 
 
Sólo queda decir que una vez que ya se han probado los bancos descritos en la 
sección 2 y después de haber comprobado su funcionalidad en aplicaciones de 
generación de conocimientos, ahora lo que se presenta al futuro es explotar en su 
totalidad las prestaciones que brindan cada uno de los bancos. Particularmente, 
mediante la realización de más proyectos de investigación para la generación de 
nuevo conocimiento en el campo de la aerodinámica experimental. Todo esto 
servirá de base para el desarrollo y creación de nuevas investigaciones en el área 
de ingeniería aeronáutica, por supuesto, pero también en nuevas ramas y 
aplicaciones, así como para la evaluación de nuevos mecanismos para la 
generación de energías renovables y la enseñanza de los alumnos de los diferentes 
programas de la FIME que tienen que ver con el estudio y aplicaciones derivadas 
del uso del túnel de viento.  
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